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飞行 器 部 件 空气 动力 学 的 研究 思想 是 从 流动 基本 方程 出 发 ， 结 合 实验 现 
象 提出 合理 假设 ， 建 立 能 够 用 于 工程 设计 的 弹 体 、 弹 要 以 及 要 身 组 合体 的 气 
动力 数学 模型 。 部 件 空气 动力 学 属于 经 典 流 体力 学 理论 的 分 支 ， 曾 对 航空 工 
业 发 展 起 到 非常 重要 的 促进 作用 ， 目 前 依然 是 飞行 器 设计 的 手段 之 一 。 

国防 科技 大 学 开设 “飞行 器 部 件 空气 动力 学 ”课程 已 有 二 十 多 年 历史 ， 
早期 一 直 采 用 国内 航空 院 校 统 编 教 材 ; 近年 来 随 着 学 科 专业 调整 ， 原 教材 出 
现 一 些 不 适应 、 为 此 编写 本 教材 。 与 杨 昨 生 教 授 等 人 编写 的 同名 教材 相 比 ， 
本 书 在 以 下 几 个 方面 进行 了 适当 调整 : 

(1) 考虑 到 本 教材 主要 面向 飞行 器 设计 专业 ， 增 加 气动 力 研 究 与 飞行 器 
动力 学 系统 的 关系 、 部 件 空 气动 力学 估算 理论 的 发 展 历 程 和 基本 出 发 方程 、 
学 习 部 件 空气 动力 学 的 意义 和 方法 等 内 容 介绍 。 

(2) 为 解决 空气 动力 学 基础 理论 等 先导 性 课程 教学 改革 后 出 现 的 内 容 衔 
接 问 题 ， 增 补 咽 型 理论 相关 内 容 。 | 

(3) MRS P EPR P ë 88 4223 At F q £ 5 9 Gk ERAS 
法 相关 内 容 ， 适 应 学 时 减少 。 

(4) 新 一 代 导 弹 布 局 往往 选用 非 圆 鹤 面 弹 体 ， 原 教材 没有 相关 预测 方 
法 。 本 文 作者 在 国家 自然 科学 基金 委员 会 和 中 国 工程 物理 研究 院 NSAF KA 
基金 的 资助 下 ,建立 了 较为 完备 的 非 加 截面 导弹 气动 力 特 性 预测 估算 方法 。 
采用 这 一 研究 成 果 作 为 距 身 组 合体 气动 力 预测 理论 。 

(5) 在 介绍 曙 型 理论 血 身 组 合体 干扰 因子 时 ,不 涉及 复 变 函数 。 

(6) 增加 例题 ， 便 于 课 后 自学 。 

在 本 书 编写 过 程 中 ， 国 防 科技 大 学 黑 章 华 教授 审阅 了 书稿 ， 提 出 很 好 的 
修改 建议 ; 文稿 经 过 国防 科技 大 学 飞行 器 系统 工程 专业 2003 级 本 科 生 的 教 
学 检验 ; 出 版 整理 过 程 中 ,得 到 从 广 年 等 同志 的 热情 帮助 在 此 表示 感谢 ! 
由 于 作者 水 平 有 限 ， 书 中 绰 漏 之 处 在 所 难免 ， 诚 望 读 者 提出 宝贵 意见 。 


编 者 
2007 年 3 月 于 长 沙 
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SLI 飞行 器 动力 学 系统 与 气动 力 的 关系 


飞行 器 是 人 类 制造 出 来 ,能 离开 地 面 飞行 的 机 械 总 称 ,研究 飞行 器 在 外 力作 用 下 运动 
规律 的 学 科 称 为 飞行 动力 学 ;飞行 动力 学 构成 宇航 科学 技术 的 重要 基础 ,也 是 现代 科技 的 
重要 研究 内 容 。 飞 行 器 研制 中 可 用 不 同 的 飞行 动力 学 系统 模型 描述 ,例如 预测 飞行 轨迹 ， 
在 总 体 方案 论证 初期 ,可 将 其 作为 质点 处 理 ,采用 参数 和 约束 条 件 较 少 的 质点 动力 学 方程 
组 描述 ;在 进入 设 计 阶 段 ,需要 研究 飞行 器 操纵 性 、 稳 定性 等 飞行 品质 时 ,可 以 将 其 作为 刚 
体 处 理 , 采 用 六 自由 度 刚体 动力 学 方程 组 描述 ; 当 到 了 结构 设计 与 研制 阶段 ,涉及 振动 、 额 
振 、 拌 振 等 气动 弹性 问题 ,需要 将 其 看 作 在 外 力作 用 下 会 产生 变形 的 弹性 体 ,采用 弹性 动 
为 学 模型 。 

对 于 在 地 面 惯性 坐标 系 中 运动 的 刚体 动力 学 系统 ， 飞行 器 服从 牛顿 项 第 二 定律 和 角 动 
量 守恒 定律 ,经典 力学 已 证 明 ,刚体 运动 可 分 解 为 刚体 质心 位移 运动 和 线 质 ， 心 "旋转 运动 ; 
运动 特性 可 以 用 下 列 6 自 由 度 动力 学 方程 组 描述 : 


Cm p | (1.1) 
— =M (1.2) 

AF: m 为 飞行 器 总 质量 ; V 为 质心 运动 速度 ;7 为 惯量 矩阵 ; o 为 绕 质 心 的 角速度; FF 为 
作用 于 飞行 器 的 合 外 力 ; M 为 作用 于 飞行 器 质心 的 合 外 力矩 。 

对 于 不 同 工 程 问题 ,根据 研究 惯例 将 上 式 投 影 到 不 同 的 坐标 系 , 导 出 不 间 的 具体 表达 
式 。 例 如 ,在 自由 飞弹 道 靶 试验 研究 中 ,用 地 面 遥 测 或 相对 地 面 固定 的 观测 手段 ,所 得 数 
据 是 模型 的 姿态 角 和 相对 位 移 ,采用 地 面 固 联 坐标 系 较为 方便 ;对 于 飞行 试验 ,多 数 遥 测 
传感器 男 联 于 飞行 器 弹 体 结构 框架 上 ,试验 时 观测 量 是 反映 质心 运动 和 过 载 、 绕 质心 转动 
的 角 庆 和 角 速 率 等 物理 量 ,坐标 系 采 用 随 飞行 器 一 起 运动 的 相对 坐标 系 较 为 常见 , 且 习 惯 
上 以 弹 体 轴线 为 基础 的 体 轴 系 描述 ;常规 风 洞 试验 是 根据 相对 运动 原理 ,飞行 器 模型 相对 
地 面 不 动 \、 气 流 相 对 运动 的 形式 来 研究 实际 飞行 过 程 中 气流 不 动 飞行 器 运动 的 空气 动力 
学 特性 ,习惯 上 采用 以 均匀 气流 为 参考 的 风 轴 系 。 

飞行 器 研制 是 一 个 涉及 众多 学 科 的 系统 工程 ,为 了 便于 专业 研究 人 员 交 流 , 世 界 航天 
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航空 大 国 对 于 常用 的 坐标 系 进行 规范 ,中 国 也 制定 自己 的 国家 标准 (GB/T 16638 - 1996), 
简单 介绍 如 下 : 

1. 地 面 固 联 坐标 轴 系 和 牵连 销 甜 地 面 坐标 轴 系 

地 面 固 联 坐标 轴 系 符号 Oxoyozo ,简称 S; ,原点 与 地 面 固 连 ,而 z 轴 铅 垂 向 下 ,x 轴 指 
向 固定 的 参考 飞行 方向 或 特定 方向 ;可 以 直观 地 反映 出 方程 (1.1) 描 述 的 质心 运动 轨迹 。 
若 为 了 便于 表示 绕 质 心 运动 的 姿态 ,可 以 把 坐标 原点 取 为 飞行 器 质心 ,这 时 坐标 系 称 为 牵 
连 铅 垂 地 面 坐标 轴 系 ,符号 为 Dxsysz ,简称 为 S; 

2. 弹 (机 ) 体 坐标 系 

弹 体 坐 标 系 符号 Oxyz 或 Oxsyszs ,简称 为 S,, 原点 位 于 飞行 器 的 质心。 对 于 轴 对 称 
体 ,x 轴 ( 纵 轴 ) 取 为 对 称 轴 ; 对 于 非 轴 对 称 体 ,通常 飞行 器 有 一 个 对 称 面 , 称 为 面 对 称 飞行 
器 ,x 轴 常 取 对 称 面 (飞机 参考 面 ) 内 并 平行 于 飞行 器 机 身 的 轴线 ,指向 飞行 器 头 部 。y 轴 
( 横 轴 ) 垂 直 于 飞行 器 参考 面 ,并 指向 飞行 器 右 方 。z 轴 ( 竖 轴 ) 指 向 下 方 ,与 zxy 轴 构 成 右 
手 坐 标 系 。 

3. 气流 (速度 ) 坐 标 系 

气流 坐标 系 符号 为 0x,y,z, ,简称 为 S, ,原点 位 于 飞行 器 质心 。 £ 轴 ( 纵 办) 取 为 气流 
矢量 的 上 反 向 ; 即 在 小 迎 角 时 指向 飞行 器 前 方 。z 轴 ( 竖 轴 ) 位 于 飞行 器 对 称 面 内 且 垂 直 于 
% 轴 ,指向 下 方 。y 轴 ( 横 辅 ) 与 x、z 轴 构 成 右手 坐标 系 ,并 指向 飞行 器 右 方 。 
| ERRIRE REA EE F EE 2.3 13 S Ya k 23 uki, E 

前 学 术 交 流 中 很 少 采 用 。 34 AE XW AR E, ERA 5 GM HOD 
轴 ) 指 向 飞行 器 尾部 ,位 于 对 称 面 内 垂直 于 x 轴 的 是 y 轴 ( 坚 办 ); 因 此 在 阅读 文献 和 使 用 
气动 数据 前 一 定 要 搞 清楚 坐标 系 的 定义 。 为 便于 阅读 国 内 外 文献 ， 本 书 也 未 采用 以 上 举 
标 系 。 

各 个 坐标 系 之 间 可 以 采用 由 相对 关联 角度 建立 线性 矩阵 进行 相互 转换 ;例如 , 弹 体 坐 
标 系 与 铅 垂 地 面 坐标 系 之 间 ,定义 偏 航 角 (% 六 俯仰 角 (2) 和 滚 转角 (%) 以 后 ,就 可 以 写 出 
转换 和 矩阵; 同 理 , 弹 体 坐 标 系 S 《 流 坐标 系 之 问 ， 定义 迎 角 (c)、 侧 滑 角 (8) 和 滚 转角 (>) 以 
后 ,就 可 以 写 出 转换 矩阵 。 

不 同 的 坐标 系 表示 物理 量 的 符号 有 不 同 的 习惯 用 法 ,例如 H Ox;y,z, 坐标 系 中 飞行 
器 速度 Y JEE u, uu, ,飞行 器 角速度 o 的 投影 为 p,、g, sr ;在 Oxyz 坐标 系 中 速度 
V 的 投影 为 wv、w ,角速度 o 的 投影 为 p、g、r。 

弹 体 坐标 系 相对 于 地 面 为 非 惯性 系 ,质心 动力 学 方程 组 (1. DEJ: 

ù= — qw + m + g(n, - sinf) 
0 = — ru + pu + g(n, + cosgsing) I (1.3) 
Ù= — Pu + qu + g( n, + cosÜcosó ) 

对 于 存在 面 对 称 (假设 y=0 平 面 ) 的 飞行 器 ,惯量 积 L. = L, =0, 绕 质心 转动 的 动力 

学 方程 组 (1.2) 整 理 后 写 为 : 








pairie (Epela) 

















L. LL! I, I, I, 
L-L L, o SIC。 
和 = 一 了 pre- p) + 35 e 
y y y (1.4) 
-a(g e l ara) 
t= “I tp /n+ T ITT + Ja C +Q 
Ek 
D=1-77 
RP inann ARIE, 23173 8358 )R,, 
n, = 去 ( Tceosdrcosgr-— g< SC, ) 
H 
.= — ( T'siri%r + q , SC 1.5; 
Ny mg, siiWr + q y) | (1.5) 
n, = ziz ( Toosgrsingr = qe SCy) 
RP: q. = 0.50. us 动 压 ; wx。 一 一 飞行 速度 ; o, 











飞行 器 质量 ;大江 一 一 惯量 矩 ; 1 — E; C4、Cy、 Cy 一 一 
气动 力 分 量 ( 轴 向 力 、 侧 向 力 、 法 向 力 ); C、C。、C, 一 一 气动 力矩 分 量 ( 滚 转 力矩 ,俯仰 力 
: 加 速度 。7 为 发 动机 推力 ;推力 作用 线 偏离 质心 通常 较 小 ,对 
质心 的 力矩 贡献 近似 为 零 ; 几 为 推力 作用 线 与 0xz 平面 的 夹 角 ; pr 为 推力 作用 线 在 Oxz 
平面 上 的 投影 与 0x 轴 的 夹 角 。 
从 原理 上 说 ， 如果 飞行 过 程 中 作用 力 和 力矩 的 变化 规律 已 知 ， 就 可 以 准确 预测 飞行 器 
速度 .姿态 .轨迹 等 运动 特性 ;姿态 角 方 程 组 : 
d 





2 - dcos 风 一 rsing 
$ = p + tan0( qsinŠ + rcos$) (1.6) 


di 

d? 

dt 

d (qsing.+ rcos$)/cos0 


位 移 运动 方程 组 : | 
| a ucoshcòsy + s(sin0cosdsinó ~ singeos$) 
+ w(sinĝcospcos$ + singsing) 
Eas = ucosOsing + v(sinOsingsing + coscos$) . (1.7) 
+ w(sinĝsingcos$ — cosWsing) 
qa = — usin0 + ycosgsing + weosOcos$ 


式 中 :zw yaz, 为 飞行 器 质心 位 置 在 铅 垂 地 面 坐标 轴 系 的 坐标 值 。 
但 是 ,对 于 具体 的 工程 问题 ,这 些 作用 力 和 力矩 的 规律 非常 复杂 ,有 时 甚至 还 没有 较 
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为 准确 的 数学 表达 形式 ,因此 研究 和 建立 描述 反映 物理 现象 本 质 规律 的 作用 力 和 力气 的 
数学 模型 ,是 准确 预测 飞行 器 运动 特性 的 基础 ,也 是 飞行 器 动力 学 系统 的 主要 研究 内 容 。 
飞行 器 研制 中 很 多 的 工作 就 是 通过 实验 测试 、 理论 分 析 和 计算 仿真 手段 获取 作用 在 飞行 
器 上 的 力 和 力矩 。 

在 以 上 动力 学 方程 组 中 ,重力 加 速度 是 高 度 和 经 纬度 的 函数 ,重力 加 速度 模型 的 研究 
由 地 球 物理 学 家 进行 。 在 多 数 情况 下 ,重力 加 速度 常 取 为 高 度 和 纬度 的 已 知 函 数 ,采用 下 
列 经 验 公 式 计算 : 

g =9.80612 + ( — 258.65cos2$ +0.58cos 2$ -0.38H) x10… (1.8) 
sur: $ 和 五 分 别 为 飞行 器 的 当地 纬度 和 海拔 高 度 。 目 前 相对 气动 力 和 推力 的 研究 成 就 ， 
大 气 层 内 飞行 器 按照 以 上 公式 确定 重力 加 速度 已 有 足够 精度 。 

飞行 器 推力 由 发 动机 提供 ,常用 发 动机 有 活塞 式 发 动机 、 火 篆 发 动机 、 燃 气 涡轮 发 动 
机 和 和 冲压 发 动机 等 ;其 中 ,液体 火箭 或 固体 火 第 都 是 根据 动量 守恒 定理 ,采用 高 压 燃 气 由 
喷 管 向 后 排出 而 产生 推力 ,发 动机 推力 主要 取决 于 燃料 物理 化 学 特性 \ 燃 烧 室温 度 及 压力 
等 参数 ,与 飞行 状态 参数 关系 很 小 。 目 前 飞行 器 动力 学 方程 组 中 的 推力 模型 大 多 直接 取 
用 地 面 发 动机 实验 数据 ,飞行 状态 下 进行 高 度 修正 : 

T(H)= T(0O)+[p.(0)- p. (H)]S, (1.9) 
起 中 :8 :Se 了 和 P- 分 别 为 喷 管 出 口 面积 \ 推 力 和 飞行 环境 压力 ; 正 是 飞行 高 度 。 

航空 飞行 器 在 大 气 层 内 使 用 ,航天 飞行 器 要 穿越 大 气 层 , 飞 行 器 的 轨迹 、 稳 定性 、 机 动 
性 和 可 控 性 都 取决 于 飞行 器 所 承受 的 气动 力 ,研究 飞行 器 与 空气 之 间 相 互 作用 规律 的 空 
气动 力学 是 飞行 器 设计 计算 、 仿 真 系统 研制 和 飞行 特性 分 析 所 必 不 可 少 的 ,是 飞行 器 设计 
和 系统 工程 的 重要 基础 。 

气动 力 模型 与 飞行 状态 参数 密切 相关 ,飞行 器 与 空气 之 间 相 互 作用 规律 非常 复杂 ,地 
面试 验 有 一 定局 限 性 ,很 少 能 给 出 如 上 述 火箭 发 动机 推力 和 重力 那样 简单 的 数学 表达 式 ， 

只 能 给 出 一 些 采用 偏 微分 方程 组 \ 偏 微分 - 积分 方程 组 描述 的 关系 ;对 某 些 情 况 ,例如 油 

流 、 分 离 流 、 非 定常 流动 状态 ,甚至 迄今 还 没有 建立 能 够 达到 工程 要 求 精度 的 方程 组 。 

飞行 器 气动 力 研究 属于 空气 动力 学 ,这 门 学 科 既 是 一 门面 向 工程 应 用 性 很 强 的 技术 
科学 ,又 是 一 门 非常 注重 新 概念 新 方法 、 新 理论 研究 的 基础 科学 。 在 飞行 器 的 发 展 历 程 
中 ,空气 动力 学 的 理论 创新 成 果 常 常 导 引 飞行 器 设计 的 更 新 换代 :20 世纪 初 , 环 量 和 升力 
理论 .边界 层 理论 和 阻力 预测 方法 的 建立 ,为 飞机 的 发 展 奠定 基础 ;20 世纪 40 一 50 年 代 可 
压缩 气体 动力 学 理论 的 进展 ,指导 布局 设计 中 提出 跨 声 速 面 积 律 和 后 掠 爵 概 念 ,帮助 人 类 
突破 声 障 、 实 现 超声 速 飞 行 ;20 世纪 70 年 代 对 大 迎 角 细 长 体 的 脱 体 涡流 动机 理 的 深入 研 
究 建立 了 非 线性 涡 升力 模型 ,产生 了 高 机 动 性 能 的 第 三 代 战斗 机 ;20 世纪 80 年 代 后 期 非 
定常 特性 、 隐 身 技术 、 冲压 技术 等 基础 理论 模型 的 研究 正在 的 动 新 一 一 代 战 斗 机 和 航天 飞机 
的 研制 。 

下 面 对 飞 行 器 气动 力 的 研究 方法 进行 简单 介绍 。 


m} 
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$1.2 飞行 器 气动 力 研 究 方 法 


流体 动力 学 是 研究 与 流体 有 相对 运动 的 物体 (飞行 器 ) 受 力 规 律 的 学 科 ; 如 果 流 体 介 ， 
质 为 气体 ,又 称 为 空气 动力 学 。 流 体 动力 学 主要 有 三 种 研究 手段 ,理论 分 析 、 实 验 观 测 和 
计算 模拟 。 

理论 流体 力学 显著 特点 是 具有 相对 完整 的 理论 体系 。18 世纪 , Bemoulli、Euler、 
D? Alembert, Lagrange 等 人 创建 了 理想 流体 动力 学 ,给 出 了 不 考虑 粘性 影响 的 流体 动力 学 
基本 方程 , 即 Euler 方 程 ;19 世纪 ,Navier(1823) 和 Stokes(1845) 研 究 了 考虑 粘性 的 流体 动力 
学 问题 ,给 出 流体 内 部 应 力 和 运动 速度 的 关系 ,建立 了 Navier - Stokes 方程 ;其 后 , Reynold 
根据 实验 观测 现象 提出 洲 流 模型 ,建立 了 雷诺 平均 的 Navier - Stokes 方程 。20 世纪 初 ， 
Prandtl 和 Karman 等 人 对 雷诺 平均 的 Navier - Stokes 方程 的 简化 及 封闭 问题 进行 了 深入 的 
研究 ,创建 了 边界 层 理 论 、 混 合 长 度 理论 ,边界 层 积 分 方程 、 消 流 工程 模型 等 ,这 些 工作 都 
是 对 经 典 流 体力 学 理论 的 重要 补充 。 随 着 飞行 器 速度 的 不 断 增加 ,流体 压缩 性 影响 和 热 
力学 耦合 效应 变 得 日 益 重 要 , Riceman 和 Hugoniot 等 人 研究 了 可 压缩 流体 的 热力 学 问题 ， 
建立 了 可 压缩 流体 动力 学 的 基本 方程 组 , 即 可 压缩 的 Navier - Stokes 方程 和 Euler 方程 ;至 

此 ,经 典 的 流体 力学 理论 框架 已 建立 。 近 年 来 ,由 于 航空 、 航 天 、 生 物 、 微 机 电工 程 等 技术 
发 展 需要 ,理论 流体 力学 呈现 出 勃勃 生机 ,在 经 典 流体 力学 理论 基础 上 产生 许多 新 的 交叉 
学 科 ,流体 力学 与 电磁 学 结合 ,建立 了 电磁 流体 动力 学 ;流体 力学 与 化 学 动力 学 结合 ,建立 
了 非 平衡 流体 动力 学 等 ;还 出 现 研究 心血 管内 流动 ,药物 分 子 输 运 过 程 的 生物 流体 力学 ， 
和 研究 动物 飞行 ` 游 动机 理 的 仿生 流体 力学 等 研究 分 支 领域 。 

FÉ 1903 年 之 前 ,莱特 兄弟 为 了 研制 飞机 ,除了 勇敢 的 滑翔 试飞 外 ,还 设计 建造 了 试 
验 段 为 110cmr 的 小 型 低速 风 洞 (世界 上 较 早 的 风 洞 ) 来 研究 飞机 受到 的 气动 力作 用 规律 ， 
最 终 帮 助 化 们 实现 了 人 类 第 一 次 带动 力 飞行 的 梦想 。 由 此 看 来 ,飞行 试验 和 地 面 实验 从 
来 就 是 飞行 器 气动 力 的 重要 研究 手段 。 在 莱特 兄弟 的 年 代 , 飞行器 气动 力 模型 主要 依靠 
飞行 试验 获取 ,1911 年 布 莱 恩 (G. 了 .Bryan) 给 出 了 飞机 升力 和 迎 角 的 线性 模型 。 随 着 飞行 
WARA ,对 气动 力 数学 模型 要 求 越 来 越 高 ,考虑 因素 越 来 越 多 (速度 、 角 速率 、. 迎 角 、 侧 
缘 角 、 飞 行 高 度 \ 升 降 舵 、 副 翼 、 方 向 舵 的 舵 面 偏转 角 等 ) ,依靠 飞行 试验 开展 气动 力 建 模 研 
究 成 本 高 .风险 大 、 周 期 长 ;因此 从 飞机 进入 人 们 视线 那 一 刻 起 ,就 在 寻找 能 够 代替 真实 飞 
行 试验 的 研究 手段 。 在 现代 飞行 器 研制 过 程 中 ,飞行 试验 对 气动 力 建 模 的 贡献 是 后 期 模 
型 验证 ;前 期 的 气动 力 研究 主要 依靠 地 面 风 洞 和 计算 流体 力学 模拟 。 

为 了 解决 工程 实际 问题 和 深入 研究 流体 动力 学 行为 ， 人 们 在 流体 动力 学 理论 指导 下 ， 
利用 相对 运动 原理 ,建立 了 如 风 洞 激 波 管 .电弧 加 热 器 等 地 面 实验 设备 ,根据 相似 定律 和 
相似 准则 设计 模型 和 分 析 实 验 参 数 ,通过 直接 观测 流动 过 程 和 测量 流动 参数 ,开展 流体 动 
力学 研究 ,形成 流体 动力 学 一 个 重要 分 支 , 即 实验 流体 动力 学 。 实 验 流体 动力 学 不 仅 是 获 
取 航 空 航天 飞行 器 设计 所 需 气动 数据 的 重要 手段 ,而 且 从 实验 研究 发 现 新 现象 和 总 结 新 
规律 是 提出 新 概念 、 建 立新 理论 的 基础 。 实 验 研究 具有 真实 可 靠 的 特点 ,但 是 ,地 面 实验 
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设备 有 洞 壁 、 支 架 等 ,所 模拟 的 状态 与 实际 飞行 状态 有 区 别 , 儿 乎 所 有 的 地 面 实验 设备 都 
不 能 完全 满足 所 有 相似 参数 要 求 ; 此 外 ,实验 中 的 过 程 噪声 和 测量 噪声 也 会 影响 所 得 结 
果 , 还 有 ,实验 往往 耗费 大 量 的 人 力 物力 ,有 时 建造 满足 特别 研究 需求 的 模拟 设备 经 常会 
有 许多 困难 。 

20 世纪 .50 年 代 以 后 ,计算 机 发 展 非常 迅速 ,使 得 数值 求解 流体 动力 学 的 基本 方程 成 
为 可 能 。 从 20 世 纪 60 年 代 起 ,许多 流体 力学 家 、 计 算数 学 家 研究 流体 力学 基本 方程 的 数 
值 求解 方法 ,研制 相应 计算 机 软件 ， 
《CFD)。 所 谓 计算 流体 动力 学 ,就 是 在 高 速 电子 计算 机 上 数值 求解 流体 动力 学 基本 方程 
研究 流体 力学 问题 的 学 科 。 通 过 数值 求解 简化 程度 不 同 的 流体 动力 学 方程 ,获取 各 种 条 
件 下 流 场 参数 和 作用 在 物体 上 的 力 、 热 等 特性 ,为 飞行 器 设计 师 提 供 所 需 的 数据 。 计 算 流 
体 动力 学 作为 一 种 新 的 研究 手段 ,具有 经 济 、 快 捷 、 流 场 信息 量 大 等 优点 ,而 且 可 以 方便 地 
向 相 邻 和 相关 学 科 渗 透 和 结合 ,在 化 学 流体 动力 学 、 气 动 光 学 ,电磁 流体 力学 等 交叉 学 科 
研究 中 更 是 起 到 了 不 可 替代 的 推动 作用 ;但 是 ,计算 基础 是 流体 动力 学 基本 方程 的 离散 近 
似 , 从 方法 上 存在 如 下 问题 , 即 描述 物理 问题 基本 方程 是 否 准确 ? 离散 基本 方程 计算 方法 
精度 如 何 ? 这 两 个 重要 问题 是 计算 流体 动力 学 进一步 在 工程 中 发 挥 作用 的 关键 ,目前 对 
于 软件 的 验证 和 确认 是 计算 流体 动力 学 界面 临 的 重大 课题 。 

从 原理 上 说 ,以 上 这 三 种 手段 都 可 以 开展 气动 力 研究 ,得 到 上 节 描 述 飞行 器 动力 学 方 
程 组 中 需要 的 气动 力 模 型 。 在 飞行 器 设计 过 程 中 ,一般 要 经 过 概念 探索 、 预 先 研究 、 研 制 
改进 等 几 个 阶段 ,不 同 的 阶段 对 气动 力 模型 准确 性 要 求 不 同 , 因 此 在 工程 应 用 中 存在 根据 
时 间 和 经 费 等 因素 选择 气动 力 研究 手段 的 问题 。 在 飞行 器 概念 设计 阶段 ,需要 在 多 种 外 
形 方案 中 进行 筛选 ;到 了 初步 设计 阶段 ,为 满足 动力 、 控 制 、 结 构 、 战 斗 部 等 子 系统 约束 ,经 
常 修改 布局 外 形 ;最 后 外 形 基本 确定 ,就 需要 精细 的 气动 力 模型 。 在 飞行 器 概念 和 方案 论 
证 阶段 ,完全 依靠 实验 ,除了 高 昂 的 经 费 开支 外 ,还 需要 较 长 的 时 间 , 显 然 很 不 方便 ;采用 
计算 流体 动力 学 可 以 极 大 地 提高 效率 ,但 是 ,对 于 需要 在 广阔 的 范围 内 第 选 外 形 和 涉及 较 
多 参数 的 多 学 科 外 形 优化 设计 的 情况 ,目前 计算 流体 动力 学 也 显得 力不从心 ,难以 满足 工 
程 应 用 需求; 这些 时 候 往往 对 气动 力 的 预测 精度 要 求 不 高 ,有 时 甚至 能 给 出 一 个 正确 趋势 
就 行 , 但 是 希望 快速 高 效 或 结论 为 此 在 








件 组 拆 法 ; ;直到 TREEREN 工程 型 号 部 门 使 用 最 多 、 最 有 效 的 气动 力 预 
测 手段 。 


$1.3 ”部 件 组 拆 法 基本 思想 


顾 名 思 尺 ,部 件 组 拆 法 (Comiponent Build -Up，CBU) 就 是 将 飞行 器 的 气动 部 件 ,主要 
EE ARER ,单独 拆 分 出 来 , 先 研 究 这 些 部 件 在 孤立 状态 下 的 气动 载荷 和 气动 力 
特性 ,然后 再 进行 组 合 得 到 飞行 器 总 的 气动 力 ， 组 合 过 程 不 是 简单 的 又 加 求 和 ,要 考虑 各 
个 部 件 之 间 的 干扰 影响 。 r | i ' ° 
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下 面 以 图 1.1 所 示 的 常见 弹 体 一 弹 翼 一 尾翼 布局 外 形 的 法 向 力 为 例 ,来 简单 介绍 部 
件 组 拆 法 的 基本 思想 。 首 先 ,分 别 研究 飞行 器 各 个 单独 部 件 的 气动 力 特性 ,得 到 弹 体 、 弹 
又 和 尾翼 的 法 向 力 Cy > Cy,» Cy, ;然后 , 写 出 飞行 器 总 的 法 向 力 Cnw， 表 达 形式 为 : 
Cy = Ksa ` Cy, + Kyu) ` Cy, + Krom ° Cy, (1.10) 
弹 体 和 弹 翼 组 合 在 一 起 存在 相互 干扰 ,这 时 弹 体 产 生 的 法 向 力 与 单独 弹 体 的 法 向 力 不 同 ， 
需要 进行 修正 ,修正 系数 _Kscw) 称 为 弹 翼 对 弹 体 干扰 因子 ;同样 , 弹 体 对 弹 翼 存在 干扰 ， 
Kms) 称 为 弹 体 对 弹 翼 干 扰 因 子 ;由 于 正常 布局 尾翼 位 于 飞行 器 绕 流 场 的 下 游 ,认为 扰动 
道 流传 播 影 响 较 小 ,因此 尾翼 对 弹 体 和 弹 翼 法 向 力 的 干扰 可 忽略 ,但 是 必须 要 考虑 弹 体 和 
弹 翼 对 尾翼 法 向 力 的 干扰 ,干扰 因子 是 Kromo 因此 ,部 件 组 拆 法 中 还 需要 研究 这 些 干 扰 
因子 。 





1.1 弹 体 一 弹 翼 一 尾 贾 布局 的 飞行 器 


可 以 看 出 ,分 解 为 部 件 以 后 ,单独 尾 咽 和 单独 弹 惨 外 形 相 似 ,习惯 上 统称 为 弹 翼 。 由 
于 部 件 组 拆 法 早期 主要 研究 对 象 是 飞机 ;尽管 现在 更 多 应 用 于 导弹 ,但 是 在 许多 著作 中 还 
是 保留 历史 习惯 ,把 弹 体 和 弹 翼 也 称 为 机 身 和 机 翼 。 

部 件 组 拆 法 主要 研究 的 内 容 是 弹 体 、 弹 翼 以 及 在 翼 身 组 合 过 程 干 扰 因 子 这 样 三 类 问 
题 。 

原则 上 ,确定 部 件 组 拆 法 中 弹 体 、 弹 翼 的 气动 力 可 以 采用 实验 观测 和 计算 模拟 手段 得 
到 ,但 是 实际 应 用 中 一 般 采 用 部 件 空气 动力 学 (Aerodynamics on Components of aircrafts) 理 论 
给 出 。 部 件 空气 动力 学 是 理论 流体 力学 的 一 个 重要 分 支 ? 从 研究 手段 来 说 ,部 件 空气 动力 
学 属于 理论 建 模 ,主要 在 物理 现象 指导 下 对 经 典 流体 力学 基本 方程 进行 简化 ,建立 能 够 用 
于 工程 设计 的 气动 力 数学 模型 。 

部 件 空气 动力 学 属于 经 典 流体 力学 理论 基础 上 产生 的 学 科 。 从 第 一 次 世界 大 战 以 
后 ,飞机 设计 制造 和 驾驶 有 了 明显 分 王 , 流 体力 学 理论 研究 工作 者 介入 这 一 领域 ,在 部 件 
组 拆 法 思想 指导 ;对 薄 辟 型, 弹 翼 和 旋 成 体形 状 机 身 的 气动 力 问题 进行 系统 理论 分 析 研 
究 ,到 上 个 世纪 70 年 代 基本 完善 ,逐步 形成 这 门 学 科 。 部 件 空气 动力 学 对 航空 工业 的 发 
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展 起 到 了 非常 重要 的 促进 作用 ,目前 依然 是 飞机 和 导弹 设计 的 重要 手段 。 

部 件 空气 动力 党 体现 了 工程 中 遇 到 技术 难题 常 采 用 “ 抓 住 重点 分 解难 点 、 形 成 特点 ” 
的 解决 路 线 ,从 表述 流动 基本 原理 的 方程 出 发 ,结合 实验 现象 提出 合理 的 假设 ,使 得 复杂 
的 .具有 定性 指导 意义 的 理论 逐步 演化 为 简单 的 、 用 于 定量 分 析 的 模型 ,这 种 研究 方法 在 
很 多 学 科 领 域 都 具有 共性 ,因此 在 学 习 本 课程 中 ,除了 掌握 建立 的 飞行 部 件 空气 动力 学 特 
性 等 知识 外 ,体会 和 掌握 这 种 研究 方法 也 很 重要 。 

下 面 简单 介绍 部 件 空气 动力 学 所 依靠 的 经 典 流体 力学 理论 基础 。 


81.4 部 件 空气 动力 学 理论 基础 


在 理论 力学 中 经 常 讨论 的 质点 是 一 种 只 有 质量 、 没 有 形状 的 抽象 模型 ;在 流体 力学 中 
也 有 类 似 的 理论 模型 , 称 为 流体 微 团 , 它 包含 有 足够 多 的 分 子 , 采 用 统计 量 来 描述 其 密度 、 
温度 等 宏观 特性 是 稳定 的 , 它 有 足够 大 的 体积 承受 应 力 、 体 现 应 变 ; 但 是 它 又 可 以 无 穷 小 ， 
存在 数学 上 的 极限 运算 。 对 于 完全 气体 的 流体 微 团 ,应 用 质量 守恒 定律 、Newton 第 二 定 
律 \ 能 量 守恒 定律 ,结合 Stokes 推广 Newton 内 摩擦 模型 得 到 的 应 力 和 应 变 的 关系 式 , 就 建 
立 了 流体 动力 学 的 基本 方程 , Navier — Stokes 方程 。 

EREHE EILERA” y” z. ) 中 , 取 如 下 无 量 纲 化 处 理 : 





aa _Y 2 
=p’ y D" z D* 
u v“ w” 
u=—, v=, u=— 
Uw Un Uo 

* R: 

= = p Ë=. 

Poa? PU lolu) ua 
ft Uw i a 
=i, ps6, Ma = 
D ° G. 


其 中 ,上 标 “* ”表示 有 量 纲 物理 量 ;下 标 “% "表示 (气体 ) 参 考 物理 量 ,一 般 采 用 自由 来 流 
或 均匀 静止 大 气 参数 。D 为 特征 长 度 ,x,y,z 为 笛 卡 儿 坐标 分 量 ,u,v,w 为 对 应 的 速度 
分 量 ,p, 7,p，,A 分别 为 气体 的 密度 、 温 度 、 压 力 和 动力 粘性 系数 ;i、a 分 别 为 时 间 和 自由 
来 流 的 声速 ;Rs 是 气体 常数 ,对 于 空气 Rs = 287J/(kg*K)。 | 
”假设 气体 为 常 比 热 完全 气体 ,无 重 纲 以 后 Navier — Stokes 方程 可 表述 如 下 : 

ôU ， Ə(F + F.) + BCG+ G,) 2H +H.) _ 





0 (1.11) 


Ət: ax Əy 2z 
其 中 、 
p pu œw pw 
. d pu. w + p CUT puw 
 U=| æ j, F=) pw ， G=Ip+p | H=| pw 
pw puw . Pow pu? +p 
E \(E+p)u)/ (E+p)v (E+p)iw/ 








0 
Ta Tay 
F,= -在 Tay ， G, = -在 Ty 
Ta Ty 
ur, + Wy + Wa + q, Ury + Vry + ur, + q, 
0 
Ta 
H= -在 Tiz 
Ta 
uc, + Vp + Wg + q, 
式 中 : 
B=e+F0(w +o +w’) 


4u 2 2 Əx 


3 
_o æ „æ, 2u „2w „2u 
t= Oy TO at Oy wT 
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q. = k ac by q, = k =; 
R poua D , pr = = 
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WREE REAPER w 和 热传导 系数 上 可 能 涉及 到 另外 的 偏 微分 方 
程 ,在 此 不 做 讨论 。 对 于 层 流 问题 ,根据 气体 运动 论 ,可 以 把 层 流 粘 性 系数 y 和 层 流 热 传 
导 系 数 尹 表示 为 温度 的 函数 ,空气 粘性 系数 y, 由 Sutherland 公式 给 出 





110.4 
i+ Tš 
= T”? xy 一 一 一 全 一 104 (1.12) 
Tš 
热传导 系数 关 和 粘性 系数 之 间 采 用 如 下 关系 : 
K =R P) Y- LF (1.13) 


建立 式 (1.13) 时 ,实际 上 隐 含 使 用 定义 比 热 比 y = cy /ce， 和 普 适 气体 常数 R" = c; -er 
的 条 件 。 根 据 分 子 动力 学 理论 推导 出 双 原 子 分 子 的 比 y = 7/5= 1.4 热 比 ,在 大 部 分 情况 
下 用 于 空气 也 能 达到 较为 满意 的 精度 。 

以 上 方程 式 不 封闭 ,还 需要 增加 状态 方程 和 内 能 关系 式 ,对 于 完全 气体 ,有 : 
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(1.14) 


(注意 :温度 取 不 同 无 量 纲 参数 会 得 到 不 同 的 状态 方程 表达 式 ; 例 如 采用 环境 温度 无 
EA T= T" /7T。 ,得 到 状态 方程 为 p= To/7Y, 相 应 的 热传导 系数 的 形式 也 要 变化 ) 

Navier — Stokes 方程 是 连续 介质 流体 力学 最 基本 的 方程 ,是 流体 运动 的 质量 守恒 、 动 
量 守恒 和 能 量 守 恒定 律 的 严格 数学 形式 ,是 流体 动力 学 研究 的 理论 基础 。 

从 原理 上 说 ,根据 特定 的 飞行 器 提出 初始 条 件 和 边界 条 件 ,就 可 以 得 到 以 上 流体 动力 
学 方程 的 解 , 即 飞行 器 周围 流 场 随时 间 和 空间 变化 的 物理 量 ; 沿 表面 积分 可 以 得 到 流 场 内 
运动 气体 作用 在 飞行 器 上 的 气动 力 : 

F =- pl n- do (1.15) 


M =- (Ll: n) x r - do (1.16) 


RP: F 为 流体 作用 于 飞行 器 的 合力 , M REJE; S 为 飞行 器 与 流体 接触 的 外 表面 ,dc 
为 微 元 面积 ,n 为 微 元 do 的 指向 流体 的 单位 法 向 矢量 ;[p] 为 流体 作用 单位 微 元 上 应 力 
张 量 ,对 于 粘性 流体 ,应 力 张 量 包括 剪 切 应 力 和 正 应 力 。 

但 是 ,非常 遗憾 的 是 只 有 极 少数 流体 动力 学 问题 可 以 得 到 满足 方程 和 初 边 值 条 件 的 
解析 解 ,大 部 分 与 工程 应 用 的 问题 不 可 能 得 到 解析 解 。 在 没有 形成 计算 流体 力学 之 前 ,经 
典 流 体 动力 学 理论 的 Navier — Stokes 方程 主要 有 两 个 方面 的 应 用 。 

第 一 个 方面 的 重要 应 用 就 是 指导 实验 研究 。 实 验 是 流体 动力 学 研究 的 重要 手段 ,但 
是 ,在 很 多 情况 下 ,地 面 实 验 设备 难以 准确 复 现实 际 飞行 环境 和 过 程 ,因此 地 面 实验 仅仅 
是 实际 流动 过 程 的 近似 模拟 。 那 么 如 何 指导 地 面 设 备 建设 和 实验 模拟 ? 这 时 就 需要 流体 
动力 学 理论 的 指导 。 从 流体 动力 学 基本 方程 推演 出 流动 相似 需要 满足 的 充分 必要 条 件 ， 
在 满足 几何 相似 和 运动 相似 条 件 下 ,流动 只 和 几 个 无 量 纲 的 参数 有 关 ; 例 如 对 于 常见 的 、 
大 气 层 内 运动 的 飞机 或 导弹 ,这 些 参数 主要 包括 :马赫 数 (Mach number, Ma ) ,雷诺 数 
(Reynolds Number, Re) , 普 朗 特 数 (Prandtl Number, Pr) ,如 果 流 动 是 非 定常 的 ,还 多 一 个 和 
流动 改变 的 特征 时 间 有 关系 的 无 量 纲 数 :斯 特 劳 哈 数 (Strouhal Number, St) ,这 些 参数 控制 
着 流动 的 动力 学 特点 ;在 相似 律 的 指导 下 开展 实验 可 以 使 地 面 研究 有 效 解决 实际 飞行 器 
的 力学 问题 。 几 乎 所 有 的 地 面 实验 设备 都 不 能 完全 满足 实际 飞行 器 和 飞行 环境 所 有 相似 
参数 ,根据 研究 问题 的 重点 不 同 ,应 合理 取舍 相似 参数 。 

第 二 种 应 用 是 结合 流动 机 理 进行 模型 简化 。 例 如 , Prandt 在 实验 观测 基础 土 假设 在 
雷诺 数 足够 大 时 ,粘性 影响 局 限于 物 面 邻近 的 注 层 内 ,在 这 薄 层 中 流动 方向 速度 的 二 阶 导 
数 项 , 比 起 模 穿 流动 方向 的 二 阶 导 数 项 小 得 多 ,可 以 省 略 ;基于 这 一 假设 ,从 Navier - Stokes 
方程 出 发 中 ,通过 量 级 分 析 , 导 出 边界 层 方程 。 常 规 细 长 弹 体 、 薄 翼 布 局 飞行 器 在 小 迎 角 
飞行 状态 ,物体 附近 没有 分 离 流动 ,表面 应 力 张 量 中 剪 切 应 力 与 正 应 力 相 比 很 小 ,可 以 忽 
略 ,流体 粘性 对 升力 等 气动 特性 影响 很 小 ,可 以 引 和 无 粘性 假设 , 即 令 以 上 Navier — Stokes 
方程 中 粘性 项 F, = G, = H, = 0, 这 时 应 力 张 量 只 有 垂直 于 物体 表面 的 正 应 力 , 退 化 为 标 
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量 , 称 为 压力 或 压强 。 许 多 飞机 和 导弹 在 巡航 时 采用 均匀 速度 飞行 ,不 考虑 大 气 随 机 参数 
影响 ,可 以 认为 飞行 器 绕 流 场 不 随时 间 变 化 , 即 Navier — Stokes 方程 中 时 间 导 数 为 零 。 对 
于 理想 流体 ,在 没有 激 波 等 间断 的 情况 下 ,还 可 以 采用 等 粹 假设 。 在 无 粘 、 定 常 .等 粹 假设 
条 件 下 ,从 Navier - Stokes 方程 出 发 ,得 到 理想 流体 的 Euler 方 程 ,采用 算 子 形式 表达 的 Eu- 
ler JUF: 


Y (7)=0 (1.17) 
EENET REER a = V yplo ,对 以 上 Euler 方 程 的 质量 和 能 量 方程 整理 ， 
ZV (yo)= -VV Vp=aVo 
代入 动量 方程 ,得 到 : 
Vi(V-y)V]=a (V-V) (1.18) 
尽管 Euler 方 程 的 形式 比 Navier - Stokes 方程 简单 许多 ,但 是 依然 难以 得 到 解析 解 , 因 
此 需要 增加 约束 条 件 作 进一步 简化 。 引 入 无 旋 假 设 Y x V = 0, 且 流 场 内 速度 连续 , 则 存 
在 标量 函数 @6 使 得 了 = v G,G 称 为 速度 势 ; 代 人 上 式 , 得 到 全 速 势 方程 。 
在 部 件 空气 动力 学 中 ,一 般 采 用 直角 坐标 系 描述 弹 翼 绕 流 ,速度 矢量 : 
ob ob op 
V= [u,v, w] = —— 
得 到 全 速 势 方程 形式 ; 


2 
(a - 29 + 


2 2g 
-i +a -r)a (wa 


2 














mB 2m2 $ (1.19) 
采用 柱 坐标 系 描述 弹 体 绕 流 ,速度 矢量 : 











_ Í [2@ 1a0 25 
V=[V, V, vl [Sr r GO Ox 
全 速 势 方程 表达 式 为 : 
”人 2 2 20 2 
(a - vP aa- 成) 二 + (a: S -2V,V, +22 
a 1226 V2 ry 
-2VV, Far -2VV, —S t 7 (a + Va) =0 (1.20) 


尽管 全 速 势 方程 比 Euler 方 程 简单 许多 ,但 是 它 是 一 个 非 线性 方程 ,还 难以 直接 得 出 
解析 解 ,需要 采用 数值 解 方法 ,以 其 为 基础 的 计算 流体 力学 应 用 软件 目前 仍 广泛 应 用 于 民 
用 飞机 的 气动 设计 。 应 用 表明 ,在 流 场 中 激 波 不 太 强 时 ,全 速 势 方程 是 Euler 方程 的 很 好 
近似 。 

对 于 不 可 压缩 流动 ,如 果 流 场 内 速度 连续 、 无 旋 , 直 接 把 速度 势 B 代入 质量 方程 ,得 
到 全 速 势 方程 : 
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A =0 (1.21) 
由 于 有 速度 变化 的 粘性 流动 大 多 是 有 旋 的 ,因此 有 些 书 上 经 常 在 “无 粘 、 定 常 .无 旋 、 
不 可 压 "条 件 下 引用 全 速 势 方程 (1.21) 式 ,实际 上 仅仅 需要 “无 旋 \ 不 可 压 "就 可 以 推导 出 。 
如 果 不 采 用 计算 流体 力学 方法 对 以 上 偏 微 分 方程 (1.20) 式 或 (1.21) 式 进行 差分 离散 
近似 ,而 是 根据 流动 现象 机 理 增加 更 多 的 约束 条 件 , 在 全 速 势 方程 基础 上 进一步 简化 , 直 
到 能 够 给 出 飞行 器 绕 流 速 势 解析 形式 ,或 者 给 出 速 势 解 的 近似 表达 形式 ;在 这 一 研究 中 ， 

逐步 形成 较为 完整 的 理论 体系 ,就 形成 了 部 件 空 气动 力学 。 





学 习气 动 很 重要 ,研究 手段 有 三 招 ; 
先 零 后 整 组 拆 法 ,部 件 空气 动力 学 。 


习题 


1-1 气动 力 研究 在 飞行 器 设计 中 很 重要 ,建立 气动 力 模 型 有 哪些 难点 ? 

1-2 研究 飞行 器 气动 力主 要 有 哪些 方法 ? 各 有 什么 特点 ? 

1-3 简单 说 明 部 件 组 拆 法 的 基本 思路 。 

1-4 从 完全 气体 的 可 压缩 NS 方程 出 发 , 引 必 那些 假设 条 件 得 到 部 件 组 拆 法 的 理论 

基础 全 速 势 方程 ? 

1-5 从 完全 气体 的 不 可 压缩 NS 方程 出 发 ,推导 全 速 势 方程 。 

1-6 已 经 学 习 过 的 与 飞行 器 相关 的 学 科 中 ,有 哪些 坐标 系 ? 写 出 定义 。 

1-7 画 出 弹 体 坐标 系 和 气流 坐标 系 ,标明 关联 角 的 名 称 。 
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仰视 在 蓝天 飞行 的 飞机 时 ,所 看 到 的 体现 飞机 特征 的 机 慰 有 网 种 形状 ,如 图 2.1 所 
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飞行 器 部 件 空气 动力 学 


大 部 分 飞行 器 的 升力 和 控制 力 是 由 机 翼 产 生 , 机 器 是 飞行 器 最 重要 的 部 件 ,也 是 部 件 
空气 动力 学 主要 研究 对 象 。 机 绽 形 状 是 决定 飞机 性 能 的 重要 因素 ,在 进行 飞行 器 外 形 基 
本 设计 时 ,需要 根据 总 体 要 求 慎重 选择 机 可 ;如 果 选 择 不 好 ,就 设计 不 出 优良 的 飞行 器 ,其 
至 会 造成 事故 。 例 如 ,要 求 续航 力 强 的 飞机 ,常用 展 弦 比 大 的 机 辟 , 但 若 把 展 弦 比 搞 得 过 
大 又 引出 严重 的 气动 弹性 问题 ,无 谓 地 增加 结构 重量 ;关于 后 掠 角 也 是 一 样 , 如 果 忽 视 发 
动机 的 推力 和 巡航 飞行 速度 ,只 为 了 外 表 呈 现 流 线 型 而 采用 后 掠 惨 ,那么 除 对 飞行 性 能 无 
益处 ,还 带 来 低速 品质 不 好 的 缺点 。 

图 2.2 为 飞机 在 飞行 运动 过 程 中 与 空气 接触 产生 气动 力 的 主要 部 件 。 如 此 复杂 外 形 
绕 流 可 以 采用 经 典 流体 力学 Navier - Stokes 方程 描述 ,大 部 分 情况 下 无 法 找到 这 组 非 线性 
偏 微分 方程 组 的 解 ,因此 难以 应 用 于 工程 问题 。 为 了 建立 快速 高效、 能 够 用 于 工程 设计 
的 气动 力 模 型 ,需要 根据 各 个 部 件 对 整个 飞机 气动 力 的 影响 大 小 ,分 清 主 次 , 抓 住 主要 元 
素 , 忽 略 次 要 元 素 ;部 件 空气 动力 学 研究 中 采用 这 种 解决 问题 的 思想 和 方法 ,在 流体 控制 
方程 简化 的 同时 ,对 飞行 器 外 形 也 进行 简化 。 





< ， 
5 


1- #U8;2- 机 身 ;3 - 进 气 口 (喷气 发 动机 在 机 身 内 );4- 起 落架 主 轮 ; 
5 -起 落架 前 轮 ;6- 升降 舵 ;7- 水 平安 定 面 ;8 -方向 舵 ;9 - 垂直 安定 面 ; 
10- RR ;11 - RR; 12- 驾驶 座舱 ;13 - 空 速 管 ;14 - 3547] 

图 2.2 飞机 与 气动 力 相关 的 主要 部 件 


部 件 简化 大 致 分 为 三 种 情况 ,一 种 是 在 正常 巡航 飞行 中 不 使 用 的 部 件 ,如 起 落架 、 操 
纵 舵 等 ;其 次 是 简化 方程 无 法 措 述 的 部 件 ,如 进 气 道 等 ;还 有 就 是 对 整个 飞机 气动 力 贡 献 
较 小 的 部 件 ,如 空 速 管 咽 刀 等 。 经 过 简化 的 飞机 外 形 主要 包括 “干净 ”的 机 权 和 “光洁 ”的 
机 身 ,这 样 的 机 器 和 机 身 就 是 部 件 空气 动力 学 主要 的 研究 对 象 。 

在 几 十 年 的 机 器 设计 过 程 中 ,形成 一 系列 的 概念 和 专业 术语 ,下 面 介 绍 与 机 器 形状 相 
关 的 术语 。 

飞行 器 机 体 两 侧 可 以 看 到 的 机 器 (wing) 称 为 外 锯 机 器 (exposed wing) ,忽略 掉 一 些 边 
条 咽 、 咽 刀 、 翼 梢 小 器 ,涡流 发 生 器 等 辅助 小 部 件 以 后 称 为 基本 外 锯 机 问 (basic wing) ,把 两 
侧 基本 外 露 机 可 对 接 起 来 就 是 部 件 组 拆 法 所 研究 的 机 愤 。 在 研究 翼 身 组 合体 时 ,有 时 还 
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PREHR goss wing) 概 念 ,是 指 包 含 假想 的 延伸 到 机 体 空间 部 分 的 机 器 。 

机 辟 一 般 是 对 称 布局 ,对称 面 称 为 机 可 参考 面 ; 平 行 于 参考 面 的 平面 与 机 可 截 成 的 齐 
MRHAR (airfoil) ;连接 翼 型 中 弧 线 (定义 在 后 面 介 绍 ) 前 后 端点 的 直线 称 为 弦 线 (wing 
chord) , 它 是 必 型 的 一 条 基准 线 ; 对 称 面 内 的 弦 线 为 机 标 参 考 线 ;对 称 面 内 弦 线 前 端点 为 
机 村 参考 点 ,坐标 系 原点 位 于 机 可 参 考点 。 

在 第 一 章 介绍 了 飞行 器 动力 学 坐标 系 的 国家 标准 ,但 是 目前 在 空气 动力 学 研究 领域 
很 少 使 用 ,可 能 的 原因 是 常规 气动 力 描述 与 飞行 器 质心 、 质 量 和 转动 惯量 等 物理 特性 无 
关 。 部 件 空气 动力 学 中 研究 单独 机 器 部 件 时 ,习惯 上 采用 如 下 两 种 坐标 系 。 

1. 弹 体 坐标 系 (body axis system) ,简称 体 轴 系 , 记 为 Ox,y,z, ,或 说 明 以 后 直接 采用 
Oxyz。 定 义 如 下 :坐标 系 原点 位 于 机 可 参 考点 ;x 轴 取 机 咽 参 考 线 ,指向 飞行 器 尾部 ;y 轴 
在 机 器 参考 面 内 垂直 于 x 轴 , 指 向 上 方 ;z 轴 根 据 右手 坐标 系 法 则 确定 ,指向 左 方 。 

2. 气流 坐标 系 (air-path system) , 简称 风 轴 系 , 记 为 0x,ysz, ,或 说 明 以 后 直接 采用 
Oxyz。 定 义 如 下 :坐标 系 原点 位 于 机 器 参考 点 ;x 轴 取 为 气流 矢量 方向 ; y MEINESZ 
面 内 垂直 于 x 轴 , 指 向 上 方 ;z 轴 根 据 右 手 坐 标 系 法 则 确定 ,指向 左 方 。 

定义 迎 角 (a) 、 侧 滑 角 (8) 和 滚 转角 (>) 以 后 ,就 可 以 写 出 体 轴 系 与 风 轴 系 之 间 转 换 矩 
阵 。 本 书 主要 研究 飞行 器 沿 航向 等 速 飞行 时 纵向 气动 力 特性 , 即 不 考虑 侧 滑 角 和 滚 转 角 
影响 (y = 8 = 0); 因 此 , 体 轴 系 与 风 轴 系 坐标 之 间 通 过 迎 角 (angle of attack) 相 互 转换 ,关系 
如 下 : I 

X, = x, Cosa + nma] (2.1) 
Ya = ybcosa — x sing f 

ERTEKE, TEBESCHUEN 18 2E 2 STUR Z 3pER 5 KATE FE KE 7EFSLE ZEE 
内 投影 的 夹 角 ,抬头 为 正 ; 飞 行 器 迎 角 一 般 定 义 为 飞行 速度 矢量 在 飞行 器 纵 对 称 平面 上 投 
影 与 机 体 坐 标 x 轴 的 夹 角 ;由 于 机 咽 参 考 线 不 一 定 是 整个 飞行 器 的 基 淮 线 , 因 此 机 器 偿 
角 与 飞行 器 迎 角 不 完全 一 致 。 

如 图 2.3 示意 ,在 体 轴 系 下 机 咽 外 形 轮 廊 线 在 机 器 基 本 平面 (xoz) 的 投影 称 为 机 翼 平 
面 形状 ,由 前 缘 、 侧 缘 和 后 缘 组 成 。 机 咽 平 面 形状 在 轴 投 影 长 度 , 即 两 个 翼 梢 之 间 的 距离 ， 
PAE (wing span) ,常用 符号 1 表示 ;给 定 展 向 位 置 翼 剖 面 对 应 的 翼 型 的 弦 线 称 为 当地 
EARR , 弦 长 常用 符号 5(z) 表 示 ; 机 咽 参 考 面 内 咽 弦 称 为 翼 根 弦 [5。= b0 RHR 
弦 称 为 翼 梢 弦 [ b, = 5(2112)]; 9 = 60o151 称 为 根 梢 比 (taper ratio) ,一 般 机 辟 根 梢 比 范 围 7 = 
1 ~ % ,有 些 文献 采用 梢 根 比 £= b/b 表示 。 

当地 恬 芒 的 弦 长 bp(z) 已 知 ,可 得 机 器 平面 形状 的 面积 : 

S= af 5(2z)dz 


DRRR AIEE 1 称 为 几何 平均 弦 长 (mean geometric chord) ,用 bs 表示 ,其 含义 是 采用 
与 原 机 咽 面 积 和 加 展 相同 的 矩形 机 器 所 对 应 的 弦 长 ; 咽 展 与 几何 平均 东 长 的 比值 称 为 展 
FZ EE (aspect radio) ,常用 4 = by = P/S 表示 ,这 是 一 个 表示 机 可 细 长 程度 的 量 ,对 飞机 性 
能 有 很 大 的 影响 ,一 般 机 器 1 =2 ~ 12。 
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除了 以 上 在 机 可 基 本 平面 (xoz) 定 义 的 术语 外 ,在 机 辟 部 件 研究 中 还 有 几何 扭转 角 、 
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图 2.3 体 轴 系 下 机 咽 几 何 参数 示意 图 


几何 扭转 角 是 当地 恤 型 弦 线 与 基本 平面 xoz 的 夹 角 ,设计 中 沿 辟 根 向 翼 梢 几何 扭转 
角 平 缓 变化 ,所 以 实际 工程 应 用 中 常用 b, 与 bo 对 应 的 两 根 弦 线 之 间 的 夹 角 表 征 ;如 果 相 
对 于 气流 ,5 对 应 的 弦 线 迎 角 大 于 b, 对 应 的 弦 线 迎 角 ,几何 扭转 角 为 正 ; 沿 翼 根 向 辟 梢 
几何 扭转 角逐 步 减 小 , 称 为 外 洗 布 局 ,反之 称 为 内 洗 布 局 。 在 机 事 与 机 体 进行 组 合 时 ,器 
根 弦 bo 与 飞行 器 的 基准 轴线 夹 角 称 为 机 辟 安 装 角 。 即 使 没有 扭转 角 的 机 辟 , HRZ b 
(z) 也 可 能 不 落 在 xoz 内 ,如 果 吧 稍 位 于 翼 根 所 在 的 基本 平面 上 方 , 称 为 上 反 机 翼 布 局 ,用 
上 反 角 表示 ;如果 翼 稍 位 于 翼 根 所 在 的 基本 平面 下 方 , 称 为 下 反 机 回 布 局 ,用 下 反 角 表示 ; 
工程 中 采用 统一 的 符号 V 表示 上 反 角 和 下 反 角 ,规定 上 反 为 正 , 下 反 为 负 , 常 见 机 姻 取 值 
范围 于 = -3 ~ +7。 

当地 尾 弦 等 百分比 点 的 连 线 投影 到 机 翼 基 本 平面 上 ,与 z 轴 夹 角 称 为 后 掠 角 (wing 
swept angle, y) ,表示 展 向 不 同位 置 上 回 型 沿 x 轴 的 相对 位 移 ,规定 沿 流 向 为 正 。 常 用 的 
有 前 缘 后 掠 角 Xo、 四 分 之 一 弦 线 后 掠 角 zos 二 分 之 一 弦 线 后 掠 角 xos 和 后 缘 后 掠 角 Xi。 
图 2.4 标 出 常见 几 种 机 器 的 后 掠 角 。 

随 着 飞行 器 速度 越 来 越 快 ,为 减少 阻力 ,总 的 趋势 是 后 掠 角 越 来 越 大 ;但 是 ,有 个 别 飞 
机 为 了 提高 机 动 性 ,采用 负 的 后 掠 角 。 

机 咽 气 动力 特性 与 曙 型 有 密切 关系 ,下 面 介 绍 与 翼 型 几何 形状 有 关 的 术语 。 

如 图 2.5 所 示意 , 咽 型 上 下 对 应 点 连 线 的 中 点 构成 咽 型 中 弧 线 (airfoil mean line) ,确定 
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图 2.4 常见 机 咽 后 掠 角 
中 弧 线 主要 有 如 下 方法 :一 种 是 沿 着 融 型 弦 线 画 出 和 上 下 表面 内 切 圆 的 圆心 连 线 ; 另 一 种 
是 沿 弦 线 作 垂直 线 , 把 这 些 直 线 线段 中 的 点 光滑 地 连接 起 来 ,对 于 弯 度 不 太 大 的 辟 谢 面 ， 
这 个 方法 简单 ,而 且 也 满足 要 求 , 工 程 中 常用 。 咽 型 在 前 缘 点 附近 的 外 形 多 是 圆 弧 形 的 ， 
其 前 部 最 小 内 切 圆 的 半径 称 为 前 缘 半径 ; 辟 型 后 缘 处 上 下 两 弧 线 切线 的 夹 角 叫 后 缘 角 。 





图 2.5 器 型 的 主要 几何 参数 


上 下 瀑 面 与 中 弧 线 垂 线 的 交点 之 间 的 距离 称 为 厚度 ,本 文采 用 y, 表示 厚度 的 一 半 ， 
中 弧 线 与 弦 线 偏差 称 为 弯 度 ,采用 y, 表示 ;对 于 具体 轻型 ,y, Ay 表示 成 以 前 缘 为 原点 、 
沿 弦 线 方向 长 度 为 变量 的 曲线 方程 ;工程 中 有 时 采用 弦 线 作 为 参考 长 度 来 表示 相对 厚度 
曲线 方程 y, 和 相对 弯 度 曲线 方程 允 ,在 此 基础 上 ,定义 最 大 相对 厚度 r. BAHANE E 
cna、 最 大 相对 厚度 位 置 x, 和 最 大 相对 弯 度 位 置 过 。 

除了 前 缘 点 附近 圆 弧 形 , 沿 弦 向 采用 与 中 弧 线 相 垂直 分 布 厚度 ,就 得 到 翼 型 上 下 翼 面 
曲线 方程 ;由 于 中 弧 线 与 弦 线 夹 角 很 小 ,工程 上 有 时 直接 采用 如 下 近似 计算 : 

Yala) = y(x) + r) 


yila) =y (x) - yx) (2.2) 


飞行 器 部 件 空气 动力 学 





82.2 机 杜 相 关 的 气动 力 术语 


除了 飞行 速度 较 小 、 体 积 较 大 的 飞艇 等 飞行 器 设计 时 需要 考虑 静 浮 力 外 ,一般 飞 行 器 
在 空气 中 受到 的 静 浮 力 与 空气 动力 相 比 非常 小 ,可 以 忽略 。 

在 风 轴 系 下 ,纵向 气动 特性 分 别 为 升力 (lif)、 阻 力 (dmag) 和 俯仰 力矩 (pitching mo- 
ment) ,工程 应 用 中 常用 无 量 纲 的 系数 表述 ,根据 国标 ,采用 如 下 符号 表示 : 


F F 
=— ?7 =—— = — 
G=- G= C.S 


RF, F,, F, M, 为 机 要 的 升力 \ 阻 力 和 俯仰 力矩 ; S 为 参考 面积 ;g。 =+ o= u RNR 


流动 压 头 (dynamic pressure); b, 称 为 气动 平均 弦 (mean aerodynamic chord, MAC) ,根据 下 式 
求 出 : 


下 面 介 绍 气动 平均 弦 所 对 应 的 物理 意义 。 

下 一 章 费 型 线 化 理论 可 以 证 明 ,对 于 小 迎 角 低速 飞行 条 件 下 的 薄 翼 ,升力 随 迎 角 线 性 
变化 , 随 着 迎 角 增加 升力 也 增加 ,但 是 相对 前 缘 1⁄4 弦 线 点 上 的 力矩 不 变 ,这 一 点 叫做 咽 
型 的 焦点 (aerodynamic centre, xp)。 根 据 理 论 力 学 原理 , 绕 流 作用 在 器 型 上 总 的 气动 力 可 
用 位 于 焦点 的 升力 和 围绕 这 点 的 俯仰 力矩 来 代替 。 同 样 ,对 于 机 而 言 ,气动 力也 可 以 用 
一 个 力 和 一 个 力矩 来 代替 ,但 是 对 于 平面 形状 非 矩 形 的 机 可 , 如 何 选择 力矩 参考 点 sz? 

假如 机 可 沿 辟 展 向 每 一 个 辟 型 剖面 相似 、 各 剖面 流动 互 不 干扰 ,那么 ,在 无 量 纲 以 后 
翼 型 升力 系数 等 于 机 辟 的 升力 系数 ,机 翼 的 升力 等 于 辟 型 的 升力 沿 必 展 向 的 积分 ;在 求 机 
俯 仰 力矩 时 ,由 于 每 一 个 恬 型 剖面 的 焦点 可 以 不 在 同一 条 直线 上 ,因此 需要 根据 如 下 关 
系 得 到 机 可 焦点 : 


AEEA 0] 52)dz @.3) 
式 中 xo(z) 为 前 缘 曲 线 , 这 样机 器 的 焦点 : 
xp = 3[ 。 [ zo(2) + Ñ+b(2)] - b(z)dz 


12 in 
= $| xola) + ladda + zgj, G) 
上 式 中 第 二 项 记 为 : 
1 (®,, . L 
Xm = 过 | b2(z)dz = FEZ (2.4) 


正好 是 一 个 面积 与 原来 机 翼 相 等 、 弦 长 为 六 .前 缘 aa (z) = 0 REEERE RE 
这 个 矩形 机 要 前 缘 放 在 原来 机 忱 顶点 以 下 的 位 置 ; 


XA = Zf ala) - b(z)dz (2.5) 


b, 
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那么 矩形 机 权 的 焦点 为 :xm + x, = sr* 与 原来 机 可 气动 力 和 力 抢 相等 ;因此 为 工程 便于 分 
析 讨 论 任意 形状 机 器 气动 力作 用 点 ,引入 气动 平均 弦 概 念 。 这 几 个 点 相对 位 置 如 图 '2.6 
所 示意 。 

根据 定义 ,一 个 机 可 的 气动 平均 弱 b, 和 几何 平均 弦 b ,所 对 应 的 均 为 矩 形 机 器, 但 
是 二 者 形状 不 同 ,面积 也 可 能 不 同 。 

上 面 机 绽 的 焦点 位 置 推 导 过 程 中 假设 沿 辟 展 方 向 各 个 辟 型 气动 力 特性 没有 相互 二 
扰 , 而 且 咽 型 的 焦点 位 置 都 在 1/4 弦 长 处 ;这 些 假设 对 大 展 弦 比 直 机 枝 相 对 较为 准确 ,但 
是 对 后 掠 机 器 和 小 展 弦 比 机 巍 来 说 ,有 明显 差异 ,实际 机 器 的 焦点 位 置 比 上 述 理论 结果 靠 
后 些 。 工 程 中 要 精确 确定 后 掠 机 中 的 焦点 位 置 ,可 以 采用 升力 面 理 论 进行 预测 ;确定 小 良 
弦 比 机 辟 的 焦点 位 置 主要 依靠 实验 。 





图 2.6 机 器 气 动 平均 弦 、 焦 点 示意 图 


在 体 轴 系 下 ,纵向 气动 特性 分 别称 为 法 向 力 (normal force)、 轴 向 力 (axial force) 和 俯仰 
JI (pitching moment) ,根据 国标 ,系数 表述 采用 如 下 符号 表示 : 


x M, | 

IS CS CS gb, 

体 轴 系 和 风 轴 系 的 俯仰 力矩 相等 ,两 个 坐标 系 下 气动 力 系数 之 间 关 系 如 下 ， 
C, = Cyéosa — Casina 


Cp = Cwsina + -C4 cosa 


$2.3 不 可 压 速 度 势 理 论 及 其 基本 解 


在 无 粘 条 件 下 ,如 果 流 动 速度 与 声速 相 比 很 小 ,根据 相似 准则 分 析 , 可 以 不 考虑 流体 
密度 引起 的 流 场 参数 变化 ,就 得 到 不 可 压 Euler 方 程 , 这 时 如 果 流 场 内 速度 连续 、 无 旋 , 飞 
行 器 绕 流 可 以 采用 速度 势 函 数 的 Laplice 方 程 来 描述 : 


4G=0 (2.6) 
在 风 轴 系 下 ,在 物体 上 游 无 穷 远 处 ,认为 流动 没有 受到 干扰 , 远 场 边界 ， 
` DBD=u,x (2.7) 


无 粘 流动 不 考虑 物体 表面 对 接触 流体 微 团 的 摩擦 阻 沿 作 用 ,允许 流体 微 团 沿 着 物 面 滑 移 ， 
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但 是 没有 流体 微 团 能 够 穿 透 固体 表面 , 即 流体 相对 于 固体 表面 的 法 向 速度 为 零 ; 边 界 条 件 
表示 为 : 
(V- V,):n=0 (2.8) 
这 里 V, 是 物体 表面 运动 速度 ,对 于 定常 流动 , 则 V, = 0。 
飞行 器 外 形 确定 以 后 ,固体 表面 的 法 向 单位 矢量 是 确定 的 ;如 果 已 知 物 体 表 面 方程 
y. = 及 %,z), 则 固体 表面 的 法 向 单位 矢量 : 
1 Yu |， Əx. 


-1 Be 
(E) (2) + 
对 于 Laplace JE, HRA EAA E $ 83 O 值 作为 定 解 条件 称 为 Dirichlet 问题 ,给 
出 边界 上 势 函 数 的 梯度 ap Ən 作为 定 解 条 件 称 为 Liema 问题 。 根 据 数理 方程 理论 ,在 
Lieman 问题 中 36/an = 0, 解 存在 ,不 唯一 ;因此 仅仅 满足 以 上 边界 条 件 的 解 不 唯一 ,在 机 
翼 后 缘 还 需要 满足 Kotta - Joukowski 条 件 (唯一 性 条 件 ) ; 
气流 顺 滑 地 离开 机 标 后 缘 ; 后 缘 附近 的 速度 保持 为 有 限 值 ;机 可 后 缘 处 上 下 表面 的 压 
力 相等 ;以 上 三 种 说 法 是 互相 等 价 的 。 
Kutta - Joukowski 条 件 也 适用 于 亚 声 速 流 中 的 尖 后 缘 ; 而 且 也 适用 于 超声 速 流动 中 的 
亚 声 速 尖 后 缘 。 在 超声 速 后 缘 处 这 个 条 件 自动 满足 。 在 机 细 上 的 涡 延 伸 到 下 游 产 生 尾 涡 
H, EREE Kutta - Joukowski 条 件 作为 无 旋 流 场 的 边界 条 件 。 
在 给 定 以 上 边界 条 件 以 后 ,速度 势 方程 (2.6) 式 的 解 存 在 且 唯一 ; 解 出 速度 势 更 ,得 到 
速度 V = VB, 代 入 Bemoulli 方程 : 
0.501 V BI? + p=0.5ou,. + p. = constant: ' 
可 以 求 出 物体 表面 压力 分 布 p ,积分 获得 气动 力 : 
F =- e: n: do, M =- Qp- n) xr- do 


尽管 Laplace 方程 是 数学 中 较为 简单 的 偏 微分 方程 ,但 是 对 于 常见 飞行 器 外 形 还 没有 
通 解 表达 式 , 到 目前 仅仅 找到 几 个 与 流动 相对 应 的 解析 表达 式 , 在 流体 力学 中 称 为 基本 
解 。 下 面 介绍 常用 的 几 种 基本 解 。 

SA x 方向 速度 xz。 的 均匀 流动 速度 势 为 : B(x,y,z) = w。x; 在 体 轴 系 下 均匀 流动 速 
度 势 为 :@ = u, x*cosa + us y'sinao 

位 于 点 (6,7,5) 处 强度 为 Q 的 点 源 在 流 场 空间 点 (x,y,z) 处 的 速度 势 为 : 


_- -0 = 
@(x,y,z)= = 
(x y ) Ar TS ( y= 7) + (z g7 4xr 


点 源 (source flow) 的 物理 含义 是 ,在 单位 时 间 从 点 (€,7,8) 沿 半径 无 穷 小 的 球面 以 法 向 速 
度 无 穷 大 向 外 流出 质量 为 Q > 0 的 流体 ;如 果 Q < 0 表示 向 点 (&, 7, 8) 汇聚 , 称 为 点 汇 
(sink flow) ;等 位 面 是 点 (2,7, 5) 为 中 心 的 同心 球面 ;点 源 (6,7, 9 处 流 场 出 现 奇 性 ,速度 
“ 无穷 大 ,不 存在 速度 势 。 

得 到 流 场 速度 势 以 后 ,可 以 知道 流 场 内 速度 V = v 玩 , 根 据 流 线 定 义 ; 
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(2.9) 





(2.10) 
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dz dy. dz (2.11) 


u v w 

可 以 画 出 流 线 , 一 系列 相 邻 的 流 线 组 成 流 面 ; 流 线 任意 点 切线 方向 与 该 点 速度 矢量 方向 一 
致 ,因此 流体 不 可 穿越 流 面 , 即 在 流 面 上 法 向 速度 为 零 ,与 飞行 器 表面 的 边界 条 件 一 样 , 所 
以 在 存在 速度 势 不 可 压 流 场 内 ,飞行 器 表面 形状 可 以 用 流 面 代替 。 利 用 这 一 特性 ,可 以 通 
过 基本 解 的 线性 肥 加 得 到 几 种 物体 外 形 对 应 的 速度 势 解析 表达 式 。 如 图 2.7 示意 ,x 方 
向 均匀 流动 和 位 于 x 轴 上 点 源 倒 加 形成 的 流动 ,其 中 经 过 S 点 的 流 面 把 流 场 分 为 内 外 两 
部 分 。 如 果 头 部 为 钝 体 ,长 度 无 限 的 旋转 体 表面 形状 与 该 流 面相 同 ,放置 在 同样 的 * 方 
向 均匀 流动 中 ,形成 的 速度 势 满足 Laplace 方程 ,在 旋转 体 表面 满足 的 边界 条 件 与 流 面 也 
一 样 ;根据 Laplace 方程 解 的 唯一 性 理论 ,可 以 证 明 均 匀 流 动 和 点 源 友 加 以 后 在 经 过 $ 点 
流 面 形成 外 流 场 的 速度 势 ,就 是 旋转 体 在 均匀 流动 中 引起 的 速度 势 。 在 图 2.7 中 ,还 给 出 
x 方向 均匀 流动 和 位 于 x 轴 上 等 强度 上 游 点 源 、 下 游 点 汇 亚 加 以 后 形成 的 部 分 流 场 内 流 
线 示意 图 ,在 封闭 曲面 外 部 流 场 的 速度 势 ,与 椭 球 型 钝 体 放置 在 均匀 流动 中 引起 的 速度 势 
等 价 。 上 游 点 源 和 下 游 点 汇 之 间 的 距离 增 大 ,或 者 源 汇 的 强度 较 小 , 椭 球 形状 会 变 得 更 加 
扁 长 , 像 飞 机 或 导弹 的 弹 身 。 


Nw 





I 
8 Q 


图 2.7 ARS ARE R SAR. A CED 


以 图 2.7 中 无 限 长 钝 体 、 椭 球 型 钝 体外 形 是 由 源 汇 的 强度 决定 的 ,对 于 更 为 常见 的 情 
况 是 处 理 给 定 外 形 飞 行 器 产生 的 速度 势 ,一 般 难以 通过 布置 有 限 的 源 汇 等 价 代替 ,常常 需 
要 在 连续 曲线 和 曲面 上 分 布线 源 或 面 源 。 
沿 曲线 连续 分 布 单位 长 度 源 强 度 为 nc(6,7,5) 的 速度 势 , 
_ -_- o(ë,7, t) dl _ [ -(&,7,t)dl 
B(x,y,2) = = G U | iar 
(2.12) 
TERESA AARRE olE, q, C) WERA: 
xoy z) = ~ o(é€,7, Ẹ)ds -a(Ẹ,7,Ẹ)ds 
902 Paw (x -€ + (y - 7 + (z - tF j 4rr 
(2.13) 
采用 直接 代 人 ,可 以 证 明 以 上 表达 式 满足 速度 势 方程 。 
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根据 流量 和 速度 的 关系 ,在 分 布 源 的 曲面 上 法 向 (z) 速 度 存在 间断 ,两 侧 速度 差 : V., 
-VW =ol(x,y,z) ,进一步 根 据 源 的 对 称 特性 ,推导 出 源 点 对 自身 所 在 位 置 , 即 (&,», 5) 
=(%,y; 处 的 切 向 速度 为 零 ,法 向 速度 与 当地 源 强度 之 间 : 
V, = (2) I(x, yz) 
Ən, 2 


v. [8]. R 


如 果 强 度 相等 点 源 和 点 汇 在 保持 强度 和 距离 的 乘积 不 变 的 情况 下 无 限 接近 ,就 产生 
所 谓 的 偶 极 子 流动 (doublet flow)。 位 于 点 (§;7,8) 处 强度 为 M、 方 向 为 a( 点 汇 指向 点 源 ) 
的 偶 极 子 在 流 场 空间 点 (x,y,z) 处 的 速度 势 为 : 


Dya) sple] rara) (2.14) 
这 里 r=V (x-8) +(y-7) +(z- £), 


在 数学 上 偶 极 子 就 是 点 源 的 速度 势 关 于 n 的 方向 导数 。 例 如 ,位 于 坐标 原点 、 指 向 : 
- y 轴 方 向 偶 极 子 的 速度 势 为 ， 


@(x,y,z)= 








„My 
4r 7 + 于 Anr 
在 曲面 连续 分 布 . 单 位 面积 强度 为 rE, y, OBRT REE: 

全 (zyy,z) = GELD e yas (2.15) 


在 + ->0 时 ,分 布 偶 极 子 两 侧 速 度 势 : 
S e e IS AA 
r(£, 7.6) 1 Ə rC, 7.E) 1 
-l Ea ra] -la gral, 


方 括号 内 正好 是 单位 面积 源 强 度 为 - r(8,7,5) 的 速度 势 表达 式 , 因 此 偶 极 子 对 自身 所 在 
位 置 两 侧 速 度 势 的 间断 量 : 
p, -@_ = -(V., - V,.)= -r(x,y,z) 
如 果 流 场 中 存在 涡 线 ,无 旋 假 设 v x 了 =0 除 了 涡 线 以 外 的 空间 都 成 立 , 称 为 兰 金 涡 
核 模 型 ;位 于 点 (6, 7, 幻 处 、 强 度 为 卫 的 微 段 涡 线 ds 在 无 旋 流 场 空间 点 (x,y,z) 产 生 的 
诱导 速度 服从 “Biot - Savart law” 公 式 : 





(2.16) 


从 公式 中 可 以 看 出 ,如 果 涡 线 是 直线 ， 那么 涡 线 上 任意 微 展 对 位 于 涡 线 上 的 其 他 部 分 
不 产生 诱导 速度 ;如 果 涡 线 是 曲线 ,那么 涡 线 一 段 徽 涡 会 对 位 于 涡 线 上 的 其 他 部 分 的 流体 
产生 诱导 速度 ,相互 作用 引起 夺 曲 涡 线 自身 运动 和 变形 。 

对 于 图 2.8 所 示 的 AB 涡 线 ,根据 式 (2.16) 计 算 空 间 任意 点 P(x,y,z) 诱 导 速 度 : 


v r Z ae 
a 一 IR- R, | 





(2.17) 
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ACS Y2) P(zy,2) 





AG. yz) 
0 Plep2) r, 


图 2.8 计算 直线 涡 段 的 诱导 速度 的 示意 图 


采用 在 ABP 平面 内 描述 方式 来 求解 上 式 的 积分 ,这 时 诱导 速度 方向 垂直 于 ABP 平 
面向 外 。 为 便于 计算 ,定义 新 的 矢量 : 
r=R'-Rp, ro=Rs—-R, rı=Rp- Ri, nr,=R,;- Rg 


如 图 2.8 右 图 所 示意 ,9 Ar 与 ds WRH, h H P AJAB 的 距离 ,有 如 下 关系 : 
IR -R| = h h+d0 


h 
sin0° $Tim “5” irg 


根据 矢量 点 积 的 几何 意义 ， 和 可 以 推出 夹 角 : 





ro ° ro ° P; 
Irole? TAL Irole iral 


同样 ,从 矢量 叉 积 的 几何 意义 ,可 以 推出 积分 (2.17) 式 中 矢量 的 大 小 : 


Irx ds] = ril-ds+sin0 
代入 (2.16) 式 ,得 到 诱导 速度 的 大 小 为 : 


o r 
l Ve l=- za], sin0 - d0 = ark C eos0, — cos0; ) (2.18) 


DR EARAMEEEEAE RAEAN: 
IV, = I (oos; +1) 
如 果 直 线 涡 线 两 端 伸展 到 无 穷 远 ， 六 于 度 为 
IV. 1 = 


考虑 到 关系 式 :1ro x rl = 1ro1*h, 又 知 涡 线 诱导 速度 方向 与 矢量 ro x r, 的 方向 一 
致 ,(2. 18) 式 写 为 向 量 形 式 : 


cos, = cos = 








T roxn (2 rn max a) (2.19) 


Va = 4z| ro xrl? ll irl 

在 无 粘 流 中 涡 服 从 Helmholtz 定理 , 沿 涡 线 强度 不 变 ; 涡 线 不 能 中 止 于 流体 内 部 ,只 能 
中 止 于 边界 或 无 穷 远 处 。 存 在 速度 势 的 无 旋 流 场 中 的 AB 涡 线 只 能 从 无 穷 远 处 指向 4 
点 ,然后 从 B 点 指向 无 穷 远 处 ,如 图 2.9 所 示 ,4B AREA 点 和 B 点 发 生 直 角 拐 折 指 向 
无 穷 远 处 , 且 这 三 条 直线 在 一 个 平面 内 ,这 形成 所 谓 马 蹄 涡 (horseshoe vortex), 沿 马蹄 涡 强 
度 不 变 。 根 据 Stokes 定理 和 Kutta - Joukowsky 定理 ,均匀 流 场 内 滴 线 产生 的 升力 :Y=V x 
芽 , 因 此 采用 涡 线 等 价 产 生 升 力 的 机 姻 。 研 究 中 把 布置 在 机 咽 位置、 产 生 升力 的 AB RR 
称 为 附着 涡 , 从 4 点 和 8B 点 指向 无 穷 远 处 的 涡 线 与 来 流 平行 ,对 升力 没有 贡献 , 称 为 自由 

23 


飞行 器 部 件 空气 动力 学 


涡 。 
下 面 推导 自由 涡 指 向 x 轴 正 向 的 马蹄 涡 引 起 的 扰动 速度 。 





图 2.9 计算 马蹄 涡 的 诱导 速度 的 示意 图 
相对 原点 矢量 的 坐标 ; 
R, = (x,y,z), R= (x1,71,2), Rs = (x2, Y2 ,22) 
代入 (2.20) 得 到 速度 矢量 : 


Vesin- ni 


+[(zi -z)(x2-x)- (x ~ x)(z;- z)]:j 
+ [xi -x)(y, -y)- (Xi -y)(z, = x)]:kl]: K (2.20) 


_ (x2 m)(z — xi) + (y2- yi)(y - yi) + (zx — 2 )(z — z) 
(x2 ~ zi )(z-— x2) + (y, yi)(y— 72) + (2 — zi ) (z — z) 
V (z — xx)° + (y = y.) + (z — 22) 
K, ={[(y - y)(z; — z)— (z — z)(y> — y)? +[(z, — z)(x> — x) — (x — x)(z, — z) 
+[(x -xlr y)- (yc y)(x, ~ z)]1 
对 于 强度 为 的 马蹄 涡 , 可 以 利用 以 上 公式 , 取 直线 段 伸展 到 无 穷 远 则 可 ;假设 自由 
涡 分 别 从 两 个 点 AB 拖 出 从 x 正方 向 伸展 到 + om ,自由 涡 不 产生 x 方向 速度 ,从 + om 到 4 
EMATEEN: 
aw = Ü 


K, = 


Vlw 


_ P:(z- z.) I X= xi 
Kusa t7 (x =x) +(y- y) +(z- =] 


x — x, 
Wae = mG- m G z! EG | 
从 好 到 + om 产生 的 诱导 速度 分 量 为 : 
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Ugo = 0 


Vpw = 


-T(z— Zz, X= x. 
ET 

T (y yz) [1+ a V i 
4z[(y-— y) + (z— z,)°] V (jt -yaY + (z — z,) 

整个 马蹄 涡 P(x,y,z) 处 扰动 速度 是 以 上 三 个 直线 涡 诱导 速度 之 和 : 
V= Vis + Vio + Vgo 

在 以 后 讲 到 的 升力 面 计算 中 ,习惯 上 采用 速度 无 量 纲 ,整理 成 如 下 形式 : 
ula, na. 


Wgo = 


= k, (xl iy Zi %2> [o 22 X, yaz)” r 


sand = k, (xis 1621 X2 Y25252 X, y) 2): r (2.21) 


vand, = k, (xi, Yis Zis X23 J 2522 X; Ys z): r 


其 中 kuskunku 仅仅 是 位 轩 的 本 数 ,很 容易 从 以 上 推导 对 程 中 得 到 。 

以 上 建立 的 马蹄 涡 扰 动 速度 公式 具有 普 适 性 ,下 面 讨论 一 种 特殊 情况 。 如 图 2.9 右 ， 
马蹄 涡 位 于 xoz 平面 (y, = y, = 0)、 涡 线 AB 平行 于 z 轴 (x = x ) ,根据 以 上 表达 式 ,得 到 
马蹄 涡 在 空间 点 P(x,y,z) 处 的 扰动 速度 : 


Z— Z; 


4 = 工人 | 一 一 人 一 
4x(x- rx) + 21 (x —- xx)? + y? + (z — z, )° 
Ty | 


Tr — (x — xi) _— _  _ Z—-2 _ 
(z — xi) + y L/ (z — x>)2 + 2 + (z — z2)° 





£ T (z- o (z-z) _ [1+ a A X y| 
any +(z- y + (z 2) y la PT +(z- z) 
_T_ Q-a) [| n — 
— Any +(z- EB] + (% — x>)2.+ 2 === 


_ I 1: ——  *—% ——— 
ány? + (z-z) ~ (x— aty +(z- z) 
; r fi s- - ] 
4ry + (z-z) V (z xo)? + y + (z — zz) 
强度 相等 点 源 和 点 汇 在 保持 强度 和 距离 的 羔 积 不 变 的 情况 下 无 限 接近 ,就 产生 所 谓 
的 偶 极 于 流动。 对 于 AB 涡 线 组 成 的 马蹄 涡 , 当 14B10, 但 是 1.4B1: 工 = 太保 持 不 变 ， 这 
种 极限 情况 称 为 基 元 涡 。 
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引入 函数 /(z),g(z),h(z) 重 写 以 上 诱导 速度 表达 形式 : 
u= Elfa) -f(a)] = aAa) tao f(z) 


v=Ēlela)- g(a)1= (a= ayata) -ea 


r- Cz Pla gz) h(z;) 一 Kaz) 


Z, 一 21 





u=4-[h(z2)- h(z)] = 


K x =ar = ,z= t +dt,z, = t, 根据 基 元 注 作 质保 持 T d£=D'(6,€)A E, K dt 
一 0 诱导 速度 的 极限 值 ,等 价 于 求 函数 [A(5),g(5),h(5)] 导 数 ,整理 以 后 得 到 xoz 平面 
上 点 (&,0,5) 处 方向 指向 z、 强 度 为 E, 8) 的 基 元 涡 在 任意 空间 点 P(x,y,z) 处 产生 的 
扰动 速度 : 








ulay) 7 — 
4 [/(x- £) + +(z- CF 
(= -TED — (= 9 
(z,y,z)= | (ro 


2. (;— Ë) 


E (0 [1 1+ || 
[y + (z - £)] V (x— 8) + 2 + (z = €)° 


四 = TED y [eE — — 
u(x,y,z)= 4r 天 Ci (x- 8) +y +(z- €) 





kp Pm =l t Ge Ty + (z =]! 
以 后 章节 会 用 到 P 点 也 位 于 xoz 平面 上 、 基 元 涡 产 生 的 扰动 速度 : 
ñ rE £ -EE 
(x,0,z)= Rhi + | 
a &,7=0,) 的 基 元 涡 在 空 
ED r hi 
ons TR ro a], G 
在 7= 0 平面 连续 分 布 、 单位 面积 强度 为 yE, DETRE: 


xy) HLE y fi 
@( 9 = 0 An = l 7 et 


~ 


82.4 低速 于 流动 薄 机 的 线 化 理论 


尽管 Laplace 方程 形式 简单 至 今 还 没有 找到 对 于 各 种 实 际 外 形 都 适用 的 解析 解 ; 具 
体 应 用 中 根据 Laplace 方程 满足 的 线性 亚 加 原理 ,一 般 利 用 以 上 已 知 的 解析 解 要 加 来 近似 
飞行 器 产生 的 速度 势 。 
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目前 发 展 了 两 种 近似 法 :一 种 是 在 流 场 中 布置 有 限 数 目的 基本 解 代替 飞行 器 产生 扰 
动 ,在 飞行 器 部 分 点 上 满足 边界 条 件 ,建立 线性 方程 组 采用 计算 方法 确定 基本 解 的 强度 参 
数 ,从 而 得 到 飞行 器 绕 流 场 速 度 势 的 近似 解析 表达 式 ,在 三 维 情况 下 称 为 格子 法 (Eanel 
method) ,在 二 维 情况 下 有 时 又 称 为 鳞片 法 。 另 一 种 通过 布置 连续 分 布 的 基本 解 ,结合 外 
形 等 条 件 的 简化 ,建立 以 解析 形式 表示 的 气动 力 模型 ,就 形成 下 面 介 绍 的 线 化 理论 ,这 是 
部 件 空气 动力 学 的 主要 方法 。 

根据 线性 全 加 原理 ,假如 D, 和 @, 是 Laplace 方程 解 , 则 $B = @Ə, + @, 也 是 方程 的 解 ; 
对 于 给 定 外 形 的 飞行 器 ,两 个 流 场 速度 v, M v, 在 物 面 法 向 分 量 为 零 , 琶 加 以 后 了 = V, 
+ V, 也 为 零 ,在 后 缘 满足 Kutta — Joukowski 条 件 , V, 和 V, 方向 一 致 , 则 于 加 以 后 也 自动 
满足 Kutta - Joukowski 条 件 ;但 是 飞行 器 在 Ó 流 场 中 受到 气动 力 不 一 定 等 于 在 @, 流 场 、 
$, 流 场 中 受到 气动 力 之 和 。 如 果 原 来 的 问题 是 求解 O 对 应 w。 ,分 解 为 D, 和 D, 以 后 引 
出 了 新 的 速度 势 变量 u. ML u. ,由 于 无 穷 远 需 要 满足 : ue = u. + ww, 对 应 气动 力 与 原 
来 的 不 一 致 或 没有 相似 性 ,其 原因 是 自由 来 流速 度 对 应 的 动 压 头 是 不 能 线性 又 加 的 : 

qo =0.5p0u% Z qi + qoz =0.5pus1 +0.5ou2， 
实际 上 这 样 分 解 对 于 解决 原 问题 没有 任何 好 处 。 

为 解决 远 场 边界 有 效 琶 加 问题 ,提出 扰动 速度 势 ( perturbation potential) 概 念 ,认为 流 场 
速度 势 O 是 由 无 穷 远 处 均匀 流动 速度 势 @. 和 由 于 物体 存在 引起 扰动 速度 势 o 线性 和 加 
构成 : I 

P=p+9- 
KH v = V oA...) EI V= w + Vao 

在 风 轴 系 下 远 场 自由 来 流速 度 势 6. = u. x, 可 以 推出 扰动 速度 势 也 满足 Laplace 方 
程 ; | 
Ap =0 (2.23) 
根据 定义 显然 在 远 场 扰动 速度 势 的 边界 条 件 :y'。 和 g =0。 

这 样 一 来 , 远 场 自由 来 流速 度 势 释 加 护 动 速度 势 不 改 变 原来 流动 的 动 压 特 性 v. , 气 
动力 具有 可 比 性 , 带 来 很 多 便利 。 例 如 ,可 以 考察 单独 机 器 在 均匀 流 场 的 扰动 ,也 可 以 通 
过 两 个 扰动 速度 势 o, 和 o, 私 加 以 后 引起 的 变化 来 研究 外 形 改变 对 气动 力 的 影响 ,因为 
在 远 场 满足 =v, +y ,=0 和 gp = @, + ë; = 0, 

根据 固体 表面 边界 条 件 : V = (v 6): = <= P = 0， 推出 扰动 速度 势 对 应 应 的 物体 表面 
边界 条 件 : (ç GP) R= - V, m ,在 所 流标 下 可 以 写 为 ， 

et A 1 95 (2.24) 
实际 飞机 作 高 速 飞行 时 ,为 了 减 小 阻力 ,机 可 的 相对 厚度 、 弯 度 都 较 小 ， Ji B3m 45 
大 ;因此 ,5 可 假设 其 对 流 场 的 扰动 是 小 扰动 : . 
ls, E [< C RANE (2.25) 
机 经 的 相对 厚度 \ 弯 度 都 较 小 ; 牺 面 斜率 很 小 A ai l 全 
27 


飞行 器 部 件 空气 动力 学 








2% ei Zea Goymmanm (2.26) 
RACOR PBU, B3E4r 032 pan BL RI: 
sl, = u. Ze (2.27) 


由 于 扰动 速度 势 远 场 满足 p = 0, 因 此 在 简化 的 边界 (2.27) 式 条 件 下 薄 翼 扰动 速度 势 
主要 取决 于 飞行 速度 和 机 可 物 面条 件 ( 迎 角 、 外 形 )。 实 际 上 气动 力 系数 中 采用 飞行 速度 
无 量 纲 化 ,因此 在 不 考虑 了 -情况 下 ,扰动 速度 势 和 物 面 边 界 条 件 一 一 对 应 。 下 面 分 析 满 
Æ Kutta - Joukowski 条 件 、 远 场 自由 来 流速 度 均 为 u. 的 两 个 不 相等 ,不 为 零 扰动 速度 势 
pi 和 o, REEMS p = pi + p 对 应 的 物 面条 件 y, ,与 pap 的 物 面条 件 到 加 以 后 
形成 新 的 物 面条 件 yu + yw 的 关系 。 

pp 对 应 物体 表面 边界 条 件 : 

Sa 





v ÈX, Yu, 2) =L. 


t, (z, ya yz) = = Uo ar 


根据 解 的 唯一 性 要 求 ,显然 由 于 prp 不 相等 ,对 应 外 形 一 定 不 同 , 即 ya Yuzo 
要 加 解 对 应 物体 表面 边界 条 件 写 为 : 


ap(x， Yaz) _ 1(%,Y, ,2) 2(X Yu» 2) Yu 
V, ÈX, Yuz) = ot (2.28) 


如 果 在 边界 上 有 Yu = yu 或 Yu = Yaz ,那么 另 一 个 扰动 速度 势必 然 处 处 为 零 ,与 前 面 


条 件 不 符合 ,因此 Yu Æ Yoa FA Yw A Yus B|] ( x , Ya sZ) (a, Yas z) (x, y, , z) JE 2 B] [B] BJ 
点 ,或 者 有 : 





pi (x Yuz) | 9pi (x, ya | 2) 
Əy Əy 
dpa X, Yarz) Op, (x, Yo, 2) 
y * y 


EER BIERMA ya + yw 形成 新 的 物 面条 件 : 


Ə(ya + Ym) Əpı (x, yoi yz) ap:(x， yaz) yu 
-一 = ay + ay # ús De (2.29) 


不 是 gp 对 应 边界 条 件 。 由 于 扰动 速度 势 和 物 面 边 界 条 件 一 一 对 应 ,因此 y,, + ys 对 应 的 
扰动 速度 势 不 等 于 yu 和 oz 的 速度 势 Qı 和 P2 ZEZ P= Pi + Pro 
为 了 建立 yi ,yw 与 y, 的 关系 ,或 者 说 根据 解 的 亚 加 性 质 从 已 知 的 物 面条 件 推导 午 
加 解 的 物 面条 件 ,引入 如 下 的 边界 条 件 的 线 化 。 
对 物 面 边界 条 件 表 达 式 (2.27) 式 在 y = 0 进行 Taylor 展开 : 
v(x, Yara) E n(z.0,.) th Padi 
ENRE, 薄 要 假设 条 件 下 ， y, 是 个 小 量 ,采用 一 阶 近似 ;将 物 面 边界 条 件 (2.27) 代 和 信 上 
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式 ,得 到 线 化 边界 条 件 : 
v(x,0,7) uo 2° (2.30) 
同样 有 : 


wl, 





bí (z,0,z)= ü, P= 
Gy 


taoy(%0,z) 一 La Ox 


REK, EWR o 的 物 面 边界 条 件 就 是 p; .gp 物 面 边 界 条 件 直 接生 加 : 
_ 2p  (x,0, z (x,0,z) Əpı(x,0,z) _ Yul Yu 
s(0 z) = POSE a PRSE m ua [22 e) 





为 了 避免 后 缘 流 动 分 离 WAREN ,工程 中 一 般 采 用 尖 后 缘 机 辟 , 即 ， 
s [b,(z),0]= u, w 


z=b (z) 
因此 薄 机 器 物 面 条 件 线 化 以 后 ,后 缘 的 Kutta — Joukowski 条 件 自动 满足 。 

总 结 以 上 分 析 ,可 以 推出 如 下 结论 : 

如 果 已 知 物 面条 件 yu ,ya , 求 出 扰动 速度 势 p .op: ,那么 ,线性 琶 加 解 p = as pl + b: 
pı 是 对 应 的 新 外 形 y,(x,z) = a yalar) + b yw(x,z) 的 扰动 势 ;或 者 物 面条 件 
yx,2) = ayu(x,z)+6yo(xyz) 对 应 的 扰动 速度 势 为 p= ati + b: po 

压力 系数 定义 : 








C = p P=. 

P 0.5po。 us 
对 于 定常 .无 粘 \ 不 可 压 流 动 (质量 力 有 势 ) , 沿 流 线 满足 Bemoulli 方程 ， RAER, 省 略 高 
阶 小 量 , 得 到 小 扰动 条 件 下 压力 系数 一 阶 近似 表达 式 : 








c, =1- = -1-2 Harti En. E 2 十 名 
在 物体 表面 压力 系数 : 
c -2 LÆ e:z) 
P Lo Ox 
对 于 薄 回 ,还 可 以 采取 在 y = 0 进行 Taylor 展开 ,进一步 近似 到 y =0 平 面 上 来 : 
G, = -2 (2.31) 


这 一 简化 过 程 称 为 压力 系数 的 线 化 ,上 式 称 为 薄 咽 的 线 化 压力 系数 。 

线 化 压力 系数 在 物体 表面 也 满足 线性 人 加 解 的 益 加 规则 : 

根据 物 面条 件 yo , yw ,得 到 扰动 速度 势 pg1、gp, 和 压力 系数 C, T.C, ,那么 物体 条 件 线 
性 春 加 形成 的 新 外 形 :y。(x,z) = a-ya(x,z)+ b*ya(x,z)BJ2REERSJHEE p = a: pi +b: 
p: 流 场 内 对 应 点 的 压力 系数 : 
-2_2.1 939p( z 0, z) 


` C 


p 
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J tfa pla, 0,z) +, ts， 0, .2)] 


=a c, +b Cp (2.32) 
RERE FANE, A TAAA 85 83%: 
Yel xyz) =0.5[ yu (xz) + 加 (xz)] 
y: (xz)=0.5[7 (xz) ~ yi(z,z)] 
前 者 是 气流 坐标 系 下 机 可 的 中 弧 面 方程 ,由 体 轴 系 下 中 绝 面 方程 转动 迎 角 a 得 到 ;后 者 
是 机 事 的 厚度 方程 ,气流 坐标 系 下 和 体 轴 系 下 是 一 样 的 。 
满足 远 场 条 件 、Kutta - Joukowski 条 件 和 y, fl y, 的 扰动 速度 势 Mp ,其 中 p, 在 气 
流 坐标 系 下 对 应 的 物 面 边界 条 件 : 


u (x,0,z)= us > (2.33) 
2 气流 坐标 系 下 对 应 的 物 面 边界 条 件 : 
s (x,0,.,z)= u. 2 和 入 (x,0_,z)= u. S (2.34) 


现在 考察 到 加 解 w =p. + 9, 的 边界 条 件 。 它 正好 就 是 (2.32) 式 ,根据 解 的 唯一 性 ， 
得 出 :98' = p。 这 样 一 来 , 薄 咽 小 扰动 绕 流 问题 可 以 分 解 为 无 穷 远 速度 为 uo 、 无 迎 角 、 厚 
度 分 布 为 2y, (x,z) 的 对 称 机 惨 绕 流 问题 (所 谓 厚度 问题 ), 和 无 穷 远 速度 为 uo Mf a, 
无 厚度 的 曲面 y, (x,z) 的 绕 流 问 题 ( 所 谓 论 度 问 题 )。 

在 小 扰动 条 件 下 , 线 化 压力 系数 也 是 可 以 到 加 的 ,所 以 薄 必 小 扰动 流 场 的 压力 系数 也 
可 分 别 由 其 相应 的 厚度 问题 和 弯 度 问题 的 压力 系数 至 加 而 得 。 由 于 厚度 问题 所 研究 流 场 
有 具有 对 称 性 , 它 的 压力 系数 对 机 器 的 升力 以 及 与 升力 有 关 的 气动 特性 没有 贡献 ;根据 D 
Alember 疑 题 ,可 以 证 明 物 体 在 无 粘 不 可 压 流体 中 运动 时 不 产生 阻力 ,所 以 经 常 不 考虑 厚 
度 问题 。 

因此 ,机 器 绕 流 问 题 主要 研究 弯 度 问题 ,由 于 对 升力 和 与 升力 有 关 的 气动 特性 起 着 主 
要 作用 的 是 弯 度 问题 ,所 以 弯 度 问题 有 时 又 称 为 升力 问题 。 








根 梢 弦 长 展 弦 比 ,上 反 担 转 后 掠 要， 
风 轴 体 轴 坐 标 系 , 迎 角 联 系 气 动力 ; 
” 速 势 方 程 基本 解 , 源 汇 偶 极 和 涡 线 ; 
落 辟 扰动 两 很 设 , 边 条 压力 要 线 化 。 
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2-1 查找 一 个 飞机 三 视图 ,表明 翼 展 、 根 纺 、 梢 纺 、 后 掠 角 等 机 标的 儿 何 术语 , 求 出 
展 弦 比 、 根 梢 比 ` 几 何平 均 弦 长 。 

2-2 已 知 机 器 迎 角 a = 了 时 C, =0.9 和 Co =0.05, 求 Cy 和 Cao 

2-3 机 可 平面 图 形 由 抛物 线 :z = T [i - Z) MER: 

(3RS,A,by; 

(2) 设 和 =6,1 =8m, 求 根 弦 长 bu。 f | 

2-4 有 椭圆 型 机 器 ,由 两 个 半 椭 圆 形 合成 ,长 轴 均 为 1 = gm, 根 弦 长 2 =2.0m, 上 半 
椭圆 半 短 轴 长 为 50/4, 下 半 椭 圆 半 短 轴 长 为 36014; 求 5,4 ,by 和 后 掠 角 Xox。 

2-5 BABERE $=1/3,xo0s=0,5S=20m ,b=1.5m, 试 计算 : 

(1) 展 弦 比 XA、xo、xo.s 和 y, ,并 按 比例 画 出 其 平面 图 形 ; 

(2) 比 较 5 和 6b ,并 说 明 其 对 应 的 物理 意义 。 

2-6 画 出 位 于 原点 (0,0,0) 处 强度 为 0= 100 点 源 在 y = 工 平面 的 流 线 ,考虑 沿 流 线 
Bemoulli 方程 是 否 成 立 ? 自然界 的 泉 是 流体 力学 定义 的 源 么 ? 

2-7 流 场 中 包含 位 于 ( - 1,0,0) 强 度 为 Q = 20 点 源 , 和 位 于 (1,0,0) 强 度 为 Q = 10 
点 源 , 求 y = 工 平面 的 速度 ,定性 画 出 流 线 。 


2-8 证 明 位 于 偶 极 子 速度 势 :@(x,y,z) = [n yD] -#2 dueg 
解 。 


2-9 有 一 如 图 题 2- 9 所 示 的 位 于 为 xoy 的 马蹄 涡 , 在 涡 平 面 上 有 一 P 点 * 坐标 以 
BERPA 、PB 与 48 涡 线 的 夹 角 分 别 为 9, 和 0, 值 ,马蹄 涡 的 强度 为 ; 试 推导 该 马蹄 涡 对 
P 点 的 诱导 速度 V.( 下 洗 速 度 )。 





图 题 2-9 


2-10 证 明 沿 曲线 连续 分 布 单位 长 度 源 强度 为 lE, 7,5) 的 点 源 引起 速度 势 也 满 
足 速 势 方程 。 
2-11 对 于 位 于 xoz FHAR AB 平行 于 z 轴 的 马蹄 涡 , 当 14 刀 1->0, 保 持 14B1. 
= 并 不 变 , 这 种 极限 情况 称 为 基 元 涡 ;推导 基 元 涡 在 任意 空间 点 P(x,y,z) 处 产生 的 扰动 
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速度 和 速度 势 。 

2-12 推导 体 轴 系 下 低速 流动 的 小 扰动 速 势 方程 ` 线 化 边界 条 件 和 压力 系数 表达 
式 。 

2-13 证 明 在 线 化 理论 成 立 的 条 件 下 , 物 面 方程 满足 ya = cy 两 个 薄 机 可 ,如 果 
小 扰动 速 势 之 间 存 在 关系 :pi =c: o, ,那么 迎 角 之 间 有 :ai = caze ` 

2-14 证 明 在 线 化 理论 成 立 的 条 件 下 , 迎 角 为 a 薄 机 隅 弯 度 问题 的 小 扰动 速 势 可 以 
进一步 分 解 为 : 迎 角 为 零 中 弧 面 引起 的 小 扰动 速 势 和 迎 角 为 <- 具 有 相同 机 辟 平 面 形状 平 
板 产 生 的 小 扰动 速 势 之 和 。 

2-15 由 图 题 2- 15 所 示 薄 器 型 组 成 的 矩形 机 器 , 咽 展 为 1, 在 小 迎 角 下 定常 运动 ; 
根据 登 加 原理 ,可 以 把 该 机 器 绕 流 问题 分 为 厚度 问题 和 弯 度 问题 来 处 理 ; 写 出 相应 的 线 化 
位 流 方程 和 近似 边界 条 件 。 
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在 部 件 空气 动力 学 研究 中 ,预测 机 可 气动 力 常常 要 涉及 到 履 型 ,从 发 展 历史 来 看 , 正 
是 由 于 对 咽 型 气动 特性 的 系统 研究 , 才 形 成 这 门 学 科 。 在 早期 飞机 发 明 以 后 的 器 型 研制 
中 , 主要 是 模仿 鸟 必 , 从 大 量 实验 中 优选 ,第 一 次 世界 大 战 前 优良 的 翼 型 有 英国 皇家 飞机 
工厂 研制 的 RAF6 和 RAF15; 第 一 次 世界 大 战 后 ,航空 工业 飞速 发 展 吸 引 了 一 批 优秀 的 流 
体力 学 理论 工作 者 ,逐渐 形成 完善 理论 ,设计 出 优秀 的 惨 型 。 典 型 的 惨 型 有 德国 的 成 廷 根 
大 学 研究 出 的 Gottingen387 823 (1919 年 ) ,美国 Clark 研究 出 的 Clark — Y RW (1922 年 )， 
英国 Glauert 创造 的 新 RAF6 翼 型 ,都 是 应 用 薄 吕 理论 设计 出 来 的 。 根 据 薄 器 理论 , 咽 型 的 
厚度 和 弯 度 可 以 分 开 考 虑 ;美国 航空 研究 机 构 NACA (National Advisory Committee for Aero- 
nautics, 后 改名 NASA National Aeronautics and Space Administration) 对 翼 型 进行 系统 研究 ， 
1930 年 提出 NACA 四 位 数 翼 型 设计 方法 , 以 后 又 出 现 了 五 位 数 惨 型 \ 层 流 咽 型 ,现在 较 低 
速度 使 用 的 娶 型 大 多 是 NACA 渗 型 或 者 是 在 其 影响 下 的 改进 器 型 ,如 德国 学 者 研究 出 的 
著名 的 DVL 翼 型 。 上 个 世纪 60 年 代 , 要 求 尽量 延 缓 激 波 引起 高 亚 音 速 器 型 表面 流动 分 
离 ,提出 了 超 临 界 翼 型 ;然而 对 于 跨 声 速 来 说 ,机 辟 形 状 比 辟 型 更 重要 ,研究 工作 者 注意 力 
开始 转移 , 花 在 机 器 平面 形状 上 的 研究 精力 比翼 型 更 大 ,提出 防止 激 波 失速 采用 后 掠 机 
咽 、 三 角 机 咽 等 措施 。 图 3.1 是 常见 的 翼 型 形状 。 


<L 


NACA2415 pir 
NACA23012 HARM 


NACA16-509 1 RJR 


NACA65-218 6 RIRA 





图 3.1 RAME L00328 SJ IEE IK 
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$3.1 低速 平面 流动 的 速度 势 理论 


如 果 在 直角 坐标 系 下 流动 参数 沿 某 个 方向 (一 般 取 z) 导 数 为 零 , 称 为 平面 流动 。 从 
数学 形式 上 看 ,低速 平面 流动 是 低速 三 维 流动 的 特例 ,速度 势 函数 也 满足 方程 AB = 0, 有 
一 些 包 括 点 源 、 点 涡 \ 偶 极 子 等 基本 解 ,从 对 应 的 图 像 看 ,平面 流动 与 三 维 流动 也 较为 相 
似 ;但 是 ,二 者 所 反映 的 物理 模型 常常 有 较 大 差异 ,例如 ,平面 流动 要 求 基本 解 在 空间 沿 z 
轴 两 端 延伸 到 无 穷 远 ,严格 地 说 现实 世界 不 存在 真正 的 “平面 流动 "。 下 面 介绍 几 个 是 流 
体力 学 分 析 中 常用 的 基本 解 速度 势 。 

速度 V. = (u, ,vs) 均 匀 流 产生 的 速度 势 : 


O=<u, x+uoe y 
对 应 流 线 是 与 x 轴 正 向 夹 角 为 9 = arctan 这 的 平行 直线 。 


位 于 点 (&,)、 流 量 为 Q 的 点 源 速度 势 
= mr 
WE UR iH 008012 RE raV (a6) (7 二 9。 如 果 取 源 点 为 原点 (4= 0 了 
- 0) 的 柱 坐标 系 ,那么 切 向 速度 w = 0, 径 向 速度 w = 3Q_; 对 圆心 在 源 点 的 同心 加 进行 流 


量 积分 ,所 得 积分 值 为 常数 Q ,离开 源 点 越 远 流速 越 慢 ; 如 果 Q 为 正 , 流 线 方 向 从 源 点 向 
外 ,如 果 Q 为 负 ° 流 线 向 源 点 汇聚 ,有 时 又 称 为 点 汇 。 
位 于 点 (6,7)》、 强 度 为 MM、 指 向 x 轴 的 偶 极 子 速度 势 ; | 
p= — 
流 线 是 圆心 在 .x = 直线 上 、 与 y= ， 直线 相 切 的 国旗 。 更 为 一 - 般 的 情况 ， 如 果 偶 极 子 与 
z 轴 夹 角 为 a, 速 度 势 为 
$= - (z = é)cosa + (y — n)sina ] 
位 于 点 (&,)、 涡 强 为 的 点 涡 速 度 势 : 
r _ 
@ = 元 aretan Y= 
Wa aM 7) 的 同心 图。 取 涡 点 为 原点 (& =0, ”=0) 的 柱 坐 标 系 , 径 向 速度 v, = 
切 向 速度 w = x ;如 果 r 为 正 , MERGERS, R T AM, MRE E E A E 


在 源 点 的 同心 圆 进行 环 量 积分 ,所 得 积分 值 为 常数 卫 , 离 开 涡 点 越 远 流速 越 慢 。 

以 上 几 种 基本 解 对 应 的 流 线 如 图 3.2。 

这 些 基本 解释 加 以 后 依然 满足 Laplace 方程 ,也 是 速度 势 ;利用 这 一 特性 可 以 得 到 一 
- 些 有 应 用 价值 的 物体 外 形 产 生 的 速度 势 。x 方向 均匀 流动 和 位 于 坐标 原点 、 强 度 为 0 的 
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图 3.2 均匀 流 \ 点 源 \ 点 涡 和 偶 极 子 形成 的 流动 


正点 源 登 加 以 后 形成 流 场 中 一 部 分 ,与 长 度 无 限 的 钝 头 体 在 均匀 流动 中 引起 的 速度 势 等 
价 ,所 形成 的 流 线 与 图 2.7 类 似 : 
@=us x + Enla? + y?) 
在 二 维 情况 下 ,可 以 写 出 物 面 曲 线 方程 : 
Uw `y + arctan Ž =0 
如 果 x 方向 均匀 流动 和 位 于 坐标 原点 、 强 度 为 M、 指 向 负 x 轴 的 偶 极 子 芍 加 以 后 形 
成 的 部 分 流 场 ,与 圆柱 放置 在 均匀 流动 引起 速度 势 等 价 : 


=u, x+ ÜM 





x? + y? 


圆 半 径 由 流动 参数 决定 ; . 
R,= 4 
根据 速度 势 求 出 流 场 速度 , 径 向 速度 u, =.0, 切 向 速度 u, = 2u e sin9; 可 以 得 到 圆柱 表面 的 
压 访 系数 : 
C =1- 4sin20 
沿 表面 积分 以 后 发 现 流体 产生 的 作用 合力 为 零 , 这 是 D’ Alember 疑 题 的 一 个 例证 。 
如 果 在 均匀 流动 和 偶 极 子 形成 的 流动 基础 上 再 释 加 点 涡 : 


Õ = uwu'x+ M + E arctan Z 


VET a 
由 于 点 涡 的 流 线 是 同心 圆 , 因 此 不 会 破坏 圆柱 所 在 位 置 的 流 线 , 但 是 点 涡 改 变 了 圆柱 表面 
的 切 向 速度 ,导致 表面 压力 系数 分 布 不 再 对 称 , 沿 表面 积分 以 后 发 现 阻力 为 零 ,但 是 存在 
升力 : 
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了 = ou, T 

通过 这 一 例证 说 明 满足 物 面 法 向 速度 为 零 条 件 的 速度 势 不 唯 一 。 

以 上 是 孤立 的 基本 解 ,所 对 应 的 外 形 曲 线 是 根据 布置 的 基本 解 强度 、 位 置 等 参数 决定 
的 ;对 于 工程 问题 正好 相反 ,是 先 设计 出 来 机 取 外 形 , 然 后 求 对 应 速度 势 。 对 于 给 定 的 咽 
型 绕 流 问题 ,采用 速度 势 Laplace 方程 的 方法 预测 气动 力 ,除了 下 面 介绍 的 小 扰动 的 线 化 
方法 外 ,还 有 保 角 变换 、 鳞 片 法 等 方法 。 其 中 保 角 变换 方法 利用 复 变 函 数 两 个 图 形 之 间 的 
变换 关系 ,通过 已 知 速度 势 解析 表达 式 流 场 来 建立 待 求解 器 型 绕 流速 度 势 。 如 图 3.3 示 
意 ,圆柱 放置 在 均匀 流动 引起 速度 势 和 流 函 数 构成 采用 复 变 函数 表达 的 \ 所 谓 的 复位 函数 
已 知 ,圆柱 和 平板 之 间 保 角 变 换 关 系 解析 形式 也 确定 ,如 果 无 穷 远 来 流速 度 一 样 ,就 可 以 
写 出 平板 放置 在 均匀 流动 引起 复位 函数 ,从 而 求 出 其 对 应 的 速度 势 。 


iy in 





图 3.3 保 角 变换 方法 示意 图 
尽管 理论 上 单 连通 域 构成 的 任意 平面 形状 与 圆柱 之 间 存 在 一 一 对 应 的 保 角 变换 ,但 
是 在 许多 情况 下 很 难以 找到 所 设计 出 来 器 型 与 已 知 速度 势 的 有 限 基本 解 之 间 的 保 角 变换 
关系 解析 形式 ,因此 实际 应 用 中 使 用 较 多 的 是 进一步 简化 线 化 理论 或 者 近似 的 鳞片 法 。 


83.2 RWZI 


沙 翼 型 小 扰动 绕 流 问题 可 以 分 解 为 厚度 问题 和 弯 度 问题 ,对 薄 翼 型 升力 起 专 要 作用 
的 是 弯 度 问题 ,所 以 弯 度 问题 有 时 又 称 为 升力 问题 。 
在 体 轴 系 ,到 型 弯 度 问题 小 扰动 速度 势 满足 Laplace 方程 : 


Üe Fe 
dx? + oy =0 (3.1) 
远 场 条 件 自 动 满 足 , 物 面 线 化 边界 条 件 : 
s(z,0)=u. (22-a) f (3.2) 


满足 以 上 条 件 对 应 的 解 不 唯一 ,可 以 得 到 多 个 流动 图 像 ;根据 实验 观测 ,在 小 迎 角 无 
分 离 流 动情 况 下 ,上 下 辟 型 表面 附近 的 流 线 在 后 缘 点 会 合 ,增加 Kutta — Joukowski 条 件 保 
证 小 扰动 速度 势 解 唯一 。 | 
根据 流体 力学 理论 ,物体 从 流 场 中 获得 的 升力 和 流体 绕 物体 的 涡 环 量 一 一 对 应 ;在 前 
面 介绍 的 基本 解 中 ,均匀 流动 与 涡 全 加 才 会 产生 升力 ,因此 采用 涡 来 代 兰 别 型 引起 的 速度 
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势 。 由 于 翼 型 沿 弦 向 尺度 远 远 大 于 厚度 ,所 以 在 空间 上 不 可 能 布置 点 涡 满足 整个 弦 向 边 
界 条 件 , 需 要 在 惨 型 弯 度 位 置 上 布置 连续 涡 。 为 了 使 布置 涡 的 流动 速度 势 与 咽 型 绕 流速 
度 势 等 价 ,需要 根据 用 型 的 物 面 边 界 条 件 决定 点 涡 强度 随 弯 度 曲线 的 分 布 特性 ;由 于 经 型 
的 物 面 边界 条 件 已 经 线 化 到 < Bb E ,所 以 如 图 3.4 示 意 ,单位 长 度 强度 为 7(x) 的 连续 涡 
也 布置 在 x 轴 上 REEF xoy 平面 两 侧 延 伟 到 无 穷 远 , 涡 方向 指向 - z。 





图 3.4， 必 型 弯 度 问题 的 点 涡 模型 
在 & 点 微小 涡 段 d£ AEH y (EdE WRAAE x 处 产生 的 y 向 扰动 速度 为 : 
do (zx,0) = -22 (Edé (3.3) 





2x(x— £) 
沿 辟 型 防线 积分 求 出 整个 涡 线 在 x 处 产生 的 y 向 扰动 速度 ,根据 咽 型 绕 流 普度 问题 的 线 
化 边界 条 件 , 扰 动 速度 应 该 满足 : 


» y(ë)dë Oy 
w(x,0) -f lE- x) ` u. [2 - a) (3.4) 
KARAS BE aJEN By E. 
根据 积分 方程 (3.4) 求 出 涡 强 y(x) 关系 式 , 就 可 以 得 到 涡 线 在 均匀 来 流 中 产生 的 扰 
动 速度 势 : 








g(x,y) = f _ ZLE) arotan Hdg (3.5) 
扰动 速度 势 p, 产生 的 上 表面 压力 系数 : 
c G) =- À lim 99282 3.6) 





. Əe@.(x,y) n (f 
a a lim f BE 人 
E y 一 0 条 件 下 ,积分 式 中 函数 具有 = x 处 不 为 零 , 涡 强 7(6) 连续 ,在 = x% 的 微 
小 邻 域内 变化 不 大 ,可 以 用 y(x) 近似 ;同时 积分 区 域 从 [0, b] 变 为 [- % ,+ =° ] 也 不 影响 
积分 值 ,因此 有 :. 


m [| .jim ——— 
ïy o 2x (x-é) + asi  2x im -o (x - 6)° + p$ 
， ( 


y (x) £ — x |° 
2x y 

















-arctan 





-œ 2 
或 者 先 求 出 积分 : 
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b 











Jim 


* y(é) y oyla) . £ — x 
° 2x "Er 2x ïm arctan y 





0 








= - lim | arctan b 
2r 7 一 >0+ 


根据 xE (0,b),BD b -x > OÑ -x <0, 取 极限 以 后 也 可 以 得 到 : 


.) = lim 96.7 = zu (3.7) 


— x _ x 
— arctan 二 <] 
y 








p, (x,0 


PH, 2, 产生 的 下 表面 压力 系数 表 法 式 让 ， 有 : 
on gley) n Px, y _ _ X(x) 
v(x,0_) = lim Ox = lim o 2w ` (x — £) + PF 2 (3.8) 
经 型 表面 线 化 压力 系数 表达 式 中 包含 厚度 问题 和 弯 度 问题 两 部 分 : 
__.2 æ(x,0)__ p. 0) , (2,0) 
C, (x)= Us Ox al Ox ) 


us 
RA E Fk N E J) 23225 , MARUR RA AFERE ETATER, si 
载荷 系数 没有 贡献 ,可 以 得 到 器 型 载荷 系数 : 


AC,(z)= Cala) - Cp (a) =? (3.9) 


在 后 缘 点 满足 Kutta — Joukowski 条 件 , 则 有 AC, (x) =0, 即 y(b) = 0, 

.根据 解 的 唯一 性 知 , 所 得 扰动 速度 势 满足 小 扰动 速度 势 方程 .边界 条 件 ,就 是 器 型 弯 
度 问 题 在 均匀 来 流 中 产生 的 扰动 速度 势 。 原 则 上 给 定 咽 型 普度 曲线 方程 y, (x ) 以 后 , 根 
据 等 式 (3.4) 可 以 确定 函数 Y(x); 但 是 对 于 大 部 分 外 形 不 可 能 直接 写 出 解析 表达 式 ;实际 
应 用 中 常 采用 把 Y(9) 展 开 为 Fourier 级 数 形式 求解 。 

引 和 人 中间 变量 0,ë =0.5b(1- cos0),1 x =0.5b(1- cos01), 方 程 (3.4) 变 为 ; 


"YO0)sing og, [B | | 
o 2z(cos0 — cos0,) dO = u. [ az 一 a) (3.10) 


为 了 有 效 反映 必 型 流动 特性 ,下 面 根据 流动 边界 条 件 分 析 y ( 0) B Fourier 级 数 形式 
的 特征 。 翼 型 后 缘 点 满足 Kutta - Joukowski 条 件 :Y(5) = y(x) = 0,#E Fourier 级 数 中 部 分 
项 为 零 ;其 次 ,前 缘 点 0 = 0 处 对 应 是 驻 点 ,速度 V = 0, 扰 动 速度 v, = - wu。 ,相当 于 扰动 
无 穷 大 , 涡 强 7(0) 一 o ;所 以 把 Y(0) 写 成 如 下 三 角 级 数 形式 : 


y(0) = 2u, (hocot £ + s A,sin( n0) ) .. 1 (3.11) 
代 人 积分 方程 (3.10) 左 端 项 ,利用 三 角 函 数 的 半角 公式 、 积 化 和 差 公式 , 变 为 


-tef een AoC + cos0) 0-5 2, A,[eos(n +1)0 ~ cos( n — ua 
Cos — cos, ) ü (cos? — cos0) — J. 
kiss Í o | . ri 


o (cos - cosô,) sin0, 
和 三 角 函 数 的 和 差 化 积 公式 ,得 到 so 
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_ Á, + Y1A,eos(n0,) = 2 -a 
n=1 
采用 Fourier 级 数 可 以 确定 系数 : 


2 (rdy, 
A, = 2f De . cos( nb, )dÂ, 


这 样 在 给 定 翼 型 弯 度 曲线 方程 y,(x) 以 后 , 求 出 涡 强 分 布 y(x) R spa misk RE 
系数 和 涡 蝇 ， 要 
dN =.0.So °` ~ AC,(x) ` dx = 0 ` ua * y(x)dx (3.12) 
在 小 迎 角 情况 下 近似 有 cosa = LN dN = dY RARD, MERRER: 
F, = pue | YC#)ds 
或 者 直接 根据 涡 强 Y(x) 得 到 环 量 为 : 
P= f y(x) - dx = zue b| A + 2) (方向 为 - z) (3.13) 
也 可 以 求 出 升力 : 书 = pue 卫 ,可 以 看 出 二 者 是 一 致 的 。 
翼 型 的 升力 系数 (lift coefficient) + 


C; = T = aldo + F) A Pala = ao) (3.14) 
HF a, = 一 Ir. (1 - cos0,)d0, 称 为 零 升 迎 角 (the angle of zero lift); 对 应 的 把 a, = 
a — ao 称 为 绝对 迎 角 (th。 absolute angle of attack), 
升力 系数 相对 于 迎 角 的 变化 率 : 
G = 3 -2x (3.15) 


称 为 升力 线 斜率 (slope of lift curve)。 

可 以 看 出 ,根据 线 化 理论 推出 的 翼 型 升力 系数 与 外 形 y,(«) 有 关 , 但 是 升力 线 斜 率 与 
外 形 无 关 , 这 一 结论 与 实验 非常 接近 。 对 于 实际 经 型 ， + FABA, 工程 上 常用 
下 式 近 似 : 

Ci =2mwz-—4.7t,. (1 +0.00375z,) (3. 16) 

其 中 r 是 必 型 后 缘 夹 角 ,单位 是 度 。 

咽 型 产生 的 环 量 与 阻 为 无 关 , 根 据 线 化 理论 得 不 到 实际 器 型 的 阻力 系数 。 

相对 前 缘 点 ， 抬头 为 正 , 辟 型 微 元 产生 的 俯仰 力矩 : | 

dM, = - x*dY= -x° e` us y(x)dx 

ARRI 1832138 3143338 : 


aceae aa m ` 


3233821332 Cak NO03k-, b = b, ,得 到 相对 前 缘 点 的 俯仰 力矩 系数 为 (pitching mo- 
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ment coefficient) : 


Cn 一 元 下 (4 - A, j- (3.17) 


Sisika ENESE ME E 点 使 得 俯仰 力矩 为 零 , 称 为 压 
力 中 心 (pressure centre) ,简称 为 压 心 。 作 用 于 机 可 的 俯仰 方向 的 气动 力 可 以 用 位 于 这 一 
点 的 升力 来 表示 。 以 弦 长 无 量 纲 \ 相 对 前 缘 点 到 型 的 压 心 位 置 为 : 

X, = -= 1-2 46 (42 = A.) (3.18) 


飞行 器 控制 系统 设计 中 非常 关心 ,机 要 升力 增 量 和 俯仰 力矩 增 量 之 间 的 关系 ， 还 引入 
一 个 与 压 心 相近 的 气动 力 术语 描述 升力 增 量 的 作用 点 , 称 为 器 型 焦点 (aerodynamic cen- 

tre) 。 以 弦 长 无 量 纲 、 相 对 前 缘 点 翼 型 的 焦点 位 置 为 : 
X=- "4 (3.19) 


连续 涡 Y(x) 和 惨 型 的 扰动 速度 势 是 一 致 的 ;根据 环 量 得 到 等 价 点 涡 T' MRA 
的 升力 是 一 致 的 ,因此 气动 力 研究 中 有 时 采用 点 涡 代 蔡 器 型 ,这 种 能 够 产生 升力 的 涡 称 为 
附着 涡 (bound vortex) ç 

如 果 采 用 沿 z 方向 无 穷 长 .强度 为 卫 的 点 涡 来 等 效 翼 型 连续 涡 y(x) 产 生 的 气动 升 
力 ,那么 点 涡 放 在 焦点 位 置 比较 方便 。 从 (3.19) 式 可 以 看 出 ,如 果 把 力矩 相对 参考 点 取 为 
离 前 缘 1/4 弦 线 点 ,尽管 升力 随 迎 角 线 性 变化 ,但 是 绕 该 点 的 力矩 保持 不 变 : 


Cr oa =+ (A, 一 41) 
例 3.1 已 知 避 型 弦 长 b = 1, 弯 度 方程 为 :7 (x) =4c(x - 姑 ) , 求 小 扰动 条 件 下 翼 型 
气动 力 特性 。 
解 :引入 中 间 变 量 9,x =0.5(1 - cos0,) , 体 轴 系 下 弯 度 方程 的 导数 为 ; 
dy 
qe = 4ccos0; 
分 布 涡 强 : 
y(0) = 2u, (Aocot + $a, sin(n0)) ` 
代 人 小 型 涡 强 积分 方程 ,得 出 : 
À = w- 一 | -dO = <a ` 
A, = | dr, cos(0,)d0, = 4e, RRA =0 n >2 
PIAM: | 
F 2 “(1- cos0,)d0, =- 2c 
翼 型 的 升力 系数 ;， 


a ` A. ' `, 
fas : C= B=2r(Ao +7) = 2x(a + 2e) ` 
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升力 线 斜率 : 
Cr -2 = 2 
对 前 缘 的 俯仰 力矩 : 
Cu = -34 -= - (a +4c) 
JB& 30 8 PA IFE t u Et 
Cm 1 C 1 ec ` 


=- 4’ b= G tath 


可 以 看 出 焦点 和 压 心 不 在 同一 位 置 , 迎 角 a =0 时 , 压 心 X, = 4 , 随 着 迎 角 增 大 , 压 心 
逐步 向 焦点 移动 ;升力 随 迎 角 线 性 变化 ,但 是 绕 该 点 的 力矩 保持 不 变 。 
例 3.2 RZE b 的 对 称 惨 型 小 扰动 条 件 下 器 型 气动 力 特性 。 
解 : 体 轴 系 下 对 称 咽 型 弯 度 方程 为 : y,(x) =0; 代 入 以 上 公式 知 : 
4u =a， 其 余 4 =0 nèl 


涡 强 分 布 ;y(0) =2u。 acot È = 2u oa 二 co 


sin0 
换 回 原 变量 x = 0.55(1 - cos0) ,得 到 :7(x) = 2u, a v (b - x)/x , 45 JE 3F4832383F3F] 
题 的 涡 强 分 布 。 代 和 人 以 上 公式 ,得 到 ， 
平板 咽 型 零 升 迎 角 :ao。 = 0 
升力 系数 : C, = 2ra 
升力 线 斜率 : C, = 2r 


HRIH: Ce = -Fa 





焦点 和 压 心 在 同一 位 置 :Xi = X, = + 


环 量 为: P = | yG ,dz = za + uu bo 
如 果 在 均匀 流 场 中 正好 在 焦点 位 置 布置 强度 为 的 点 渭 , 产 生 的 升力 与 对 称 要 型 的 
一 样 :Y= pua :T; 那 么 在 下 游子 5 弦 线 处 诱导 的 速度 为 vr = - = = - in, 与 自由 来 流 


速度 法 向 分 量 合 加 以 后 为 零 ,自动 满足 翼 型 的 线 化 边界 条 件 , 因 此 有 时 根据 这 一 性 质 来 计 
算 等 效 翼 型 升力 的 点 涡 强 度 。 

例 3.3 MUS BR 0921 TE BE Pl, 采用 线 化 理论 研究 时 可 以 简化 为 
如 图 示意 的 模型 ,已 知 前 后 缘 襟 翼 长 度 占 整 个 弦 长 5 很 小 的 一 部 分 ,比例 分 别 为 fl cy, 
前 后 缘 襟 到 相 对 于 必 型 弦 线 的 舵 偏 角 分 别 为 & 和 6, 求 小 扰动 条 件 下 咽 型 气动 力 特性 。 

解 : 取 体 轴 系 ， H FEP PE Eski b 比例 很 小 ,认为 有 舵 仿 角 的 纺 线 相对 来 流 
的 迎 角 不 变 , 咽 型 的 斜率 为 : 
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LAN 


图 3.5 AAE RERRNTERA 
6， O<x<c,b 
ct ' cb<rx<(l-o):b 








-dx 
_ ó; (1-c):b<x<b 


引入 中 间 变 量 0,x =0.585(1 - cos0) , 记 : 
人 *b =0.5b(1 — cos8, ) 
(L- c):b=0.5b(1- cosgr) 


ó, 0<8<9, 
dy, 
dx 





0 0, < 0 < 0, 


分 布 涡 强 : 7(0) = 2u, ( Aocot £ + > A sin(n0)) 
i n=1 > 
代入 翼 型 涡 强 积分 方程 ,得 出 : 
0 r 
4 = a -去 | 5db -P C- 9946, 
了 
三 ct 人 bf- 二 (和 .0480) 
0 x 、 
= EJ 8 osa, + + |° C B) + emngag 
= 2 (a, * sinnô, + ô ° sinn0;). n = 1,2,3,“ 
零 升 迎 角 : 





-if = dy . (1 - cos0,)d0, = Beco, — sin, ) + 39. 一 sinô; . — x) 
REHA IRA: 

Cr = 2r(a - a) = 2ra — 26, (6, _ sinó, j- 236. - inb- - x) 
HRR RRRA ERR: l ` as 


y 
= Ai Ar) = -sing, (1.~:c0s0, ) = 了 singi1 - cosgy) 


凑 度 问题 通过 布置 连续 涡 得 
AIEE, RAEI - À 由 来 流 的 ; POP, 一 般 采 用 布置 连续 源 的 方法 进行 
分 析 。 下 面 简单 举例 说 明 。 C , . .. 

例 3.4 BARAH RNR y(x), ARDERI — Toia cN 
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解 :在 = 轴 上 分 布 单位 长 度 强度 为 9(6) 的 点 源 ,产生 的 扰动 速度 势 
play) = 二 | alla - £) + lag 
求 出 y RIEN: 





1 (ë) ° y 
s( y) = y| Ea Pa 
为 了 确定 点 源 强度 q(é) ,需要 求 出 w(x,0)。 考 察 上 式 发 现 ,在 y>0 条 件 下 ,只 有 在 £ = 
x 处 不 为 零 ,点 源 g(§) 连 续 ,在 = x 的 微小 邻 域内 变化 不 大 ,可 以 用 q(x) 近似 ;同时 积 
分 区 域 从 [0,5] 变 为 [ - = , + — ] 也 不 影响 积分 值 , 因 此 有 : 
m [ È. G S 4) y [| — > —_ 
ee iaj. ROEN 


= ala) ` arctan z 
y 





q(x) 
T 2r 2 


根据 要 型 绕 流 厚度 问题 的 线 化 边界 条 件 :w (zx,0) = L = ua Z ,得 到 点 源 分 布 强度 
为 :g(x%) =2u S, 


83.3 鳞片 法 简介 


对 于 采用 速度 势 Laplace 方程 描述 的 翼 型 绕 流 问题 ,除了 上 面 介 绍 的 小 扰动 线 化 方法 
外 ,还 有 鳞片 法 (Panel method) o 

速度 为 uo HE -Y 方 向 均匀 来 流 经 过 位 于 * 轴线 上 、 原 点 两 侧 长 度 为 a 的 平板 , 显 
然 采 用 一 个 点 源 或 点 偶 和 均匀 流 的 基本 解 琶 加 很 难 满足 要 求 。 如 果 在 均匀 流放 置 5 个 强 
EX 0/5 点 源 ,得 到 的 流动 如 图 3.6(a) 示 意 , 零 流 线 对 应 的 物体 头 部 有 些 平 直 样子 ,但 是 
呈现 微小 的 波浪 形 ;放置 100: 个 强度 为 9/100 点 源 得 到 的 流动 如 图 3.6(b) 示 意 ,显然 改进 
了 许多 ,但 是 在 驻 点 附近 零 流 线 有 一 个 四 陷 ; 随 着 点 源 数目 增加 ， 替 流 线 越 来 越 接近 物体 
平头 形状 。 下 面 考虑 极限 情况 , 即 布置 连续 的 源 。 
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如 图 3.7 所 示 , 在 a 直线 段 上 分 布 单位 源 强度 为 的 点 源 , 线 段 x =& 处 微 元 d8 源 的 
强度 为 ode 对 线 外 点 P(x,y) 所 产生 扰动 速度 为 : 


dy -dd6 x- _ dv, = SE y 
”2x (x- 8) + 2x (x- E) + 


由 y= a 积分 至 y = a 得 全 部 直线 段 上 源 对 P(x,y) 点 扰动 速度 : 


-ad 
s. (= y) 7 AR (x _ gy +y dê = ra (x — ay + > 


saa (3.21) 
s (x,y) = A Ge £ = Z [arctan 2 7 < - arctan S ,| 
现在 分 析 一 下 P(x,y) 位 于 直线 段 上 的 wa : 
v, (z,0, )= lim s, (x,y) = 
y>0+ 


(3.20) 








(3.22) 





v,(x,0_) = lim v, (x,y) = -5 

显然 取 强 度 为 vc = - 2w。 ,在 上 物 面 可 以 满足 法 向 速度 为 零 的 条 件 。 连 续 直 线 源 在 

均匀 来 流 中 形成 流动 如 图 3.7 所 示 , 从 图 中 也 可 以 看 出 在 下 表面 不 能 满足 法 向 速度 为 零 

的 条 件 , 因 此 采用 以 上 方法 只 能 得 到 平板 迎风 面 的 速度 势 , 平 板 背风 区 的 速度 势 是 非 物 理 
的 ,对 实际 问题 没有 意义 。 


Py) 


= í 





”图 3.7 直线 连续 源 以 及 在 均匀 来 流 中 的 平板 绕 流 

对 于 任意 形状 的 二 维 物体 形成 的 封闭 曲线 ,采用 有 限 个 直线 段 近 似 ,在 每 一 个 直线 段 
分 布 单位 强度 为 常数 的 连续 点 源 , 不 同 的 直线 段 上 点 源 强 度 可 以 不 同 ,根据 物 面 外 法 向 速 
度 为 零 条 件 来 确定 点 源 强 度 ;这 些 连续 点 源 在 封闭 区 域 以 外 形成 的 扰动 速度 势 非常 接近 
物体 的 绕 流 速度 势 ， 从 而 可 以 预测 物体 的 气动 力 分 布 ， 这 就 是 镜片 法 基本 思想 ， 下 面 简 单 
介绍 鳞片 法 求解 过 程 。 . 

如 图 3.8 所 示 。 选取 物体 表面 一 些 点 作 切 线 , 两 相 邻 切线 的 交 点 称 为 边界 点 ， 两 相 邻 
边界 点 之 间 的 线段 就 定义 为 面 元 (panels) ,各 面 元 按 顺 时 针 方 向 排列 ， 最 后 一 个 边界 点 和 
第 一 个 边界 点 重合 ,这 样 对 mm 人 外面 元 就 有 次 + 1 个 边界 s 这 样 物体 表面 形成 的 对 闭 曲 线 
就 变 成 了 一 个 由 直线 段 组 成 的 多 边 形 。 : 

每 一 面 元 上 分 布 单位 强度 为 常数 的 连续 点 源 引 起 的 速度 势 来 近似 代 桂 机理。 不 妨 令 
流 场 中 第 j 面 元 起 始 坐标 (和 ,%)、 分 布 的 单位 长 度 源 强 0、 第 了 面 元 上 坐标 为 (元 , 尹 ) 到 
起 始 坐标 的 距离 记 为 : l 
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图 3.8 低速 器 型 绕 流 鳞片 法 求解 
s; = [(%; — x;)° + (yy) 
根据 本 章 前 面 的 知识 ,在 (元 ,7 ) 处 微 元 ds, 包含 的 源 强 ads5 ,可 以 写 出 对 第 j 面 元 的 源 在 
流 场 中 任意 一 点 (x,y) 的 诱导 速度 势 为 : 
P= | mraz, | (3.23) 
式 中 :mr = [(x - š) + (y 一 方 关 ] 2 为 两 点 之 间距 离 ;积分 沿 第 j 面 元 从 (%,y) 到 (%j,1， 
Yj+1 ) ,直线 长 度 记 为 : 
S; = [Cæ 一 iy + (yn 一 yy T” 
这 样 一 来 ,x 轴 向 速度 为 zx。 的 直 均 流 与 m 面 元 分 布 单位 强度 为 常数 连续 点 源 登 加 
以 后 流动 的 速度 势 为 : ' 
P(x,y) = Us% + >: | Imr,ds, (3.24) f 
为 了 确定 面 元 上 单位 长 度 上 的 源 强 o ,在 直线 段 上 取 一 些 观测 点 ,有 时 称 为 控制 点 ， 
这 些 点 一 般 取 直线 的 中 点 , 设 第 i 面 元 上 控制 点 坐标 为 (x ,yo)、 其 外 法 线 向 量 n, 与 x 轴 
的 夹 角 为 Bo 
物 面 边界 条 件 要 求 合成 流动 在 控制 点 上 的 法 向 速度 为 0, 即 : 
y) -0 (i=1,2,--,m) (3.25) 


将 速度 势 表达 式 (3.24) 代 和 人 上 式 , 边 界 条 件 就 可 变 为 : 
> a + U æ cos, = Ò (i = 1,2,.…,m) (3.26) 


第 j 面 元 上 单位 强度 的 分 布 源 在 第 i 面 元 上 控制 点 引起 的 法 向 速度 : 


-|2 s| < [ Ge 5)eosñ + (yo - 7)sinf y | 
I; 一 | ap (nr; ds P = | (xo _ z) + (yw _ Sy ds; (3.27) 


参看 图 3.8, 第 i 面 元 与 x 轴 的 夹 角 为 6 ,就 是 物 面 控制 点 (x , yo) 的 斜率 ,外 法 线 与 
均 流 方向 的 夹 角 为 8, 之 间 ,存在 关系 : 
B, = 0, + > . sinB; = cos0;, cosp; = — sinĝ; 


第 j 面 元 上 任 一 点 坐标 : 
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E; = x; + S;cos0;, 


Y; = y; + s;sin@, 
积分 (3.27) 式 变 为 : ~ 
h = | E EE gi (3.28) 


其 中 : 
À = — (xp — %;)cos0; — (Yo — aa 
B= (xo — xy + (yo 一 yy 
C = sin( 0, -0) 
D= — (xp — x;)sin0, + ( yo = y;)cos0, 
如 下 关系 成 立 :4B - (24)* > 0, 积 分 值 表达 式 写 为 : 


.5sin( 8; - 0in1 + HRES - eosl, -0) [arotan( FHE) - araan(2)) 


HF nE = (xo — x;)sin0; — (yo = y;)eos0; o 
如 果 js i, B i 面 元 源 对 面 元 本 身 控制 点 产生 的 扰动 速度 为 ,这 时 1, = re 


实际 应 用 中 ,引入 无 量 纲 量 d, = 





Dl = = sin0, (i = 1,2,.…,m) (3.29) 


等 从 于 在 单位 速度 ue =l 均匀 来 流 中 产生 的 扰动 势 。 在 求 得 到 无 量 纲 面 元 强度 di 之 
后 ,将 其 代入 速度 势 表 达 式 中 。 而 第 i 面 元 控制 点 (x ,yp ) 处 法 向 速度 为 0， 所 以 流 场 中 
控制 点 处 仅 有 切 向 速度 : 


A (3.30) 





| 图 3.9 鳞片 法 计算 圆柱 绕 流 的 压力 系数 分 布 
其 中 ;7 为 切线 矢量 。 求 导 以 后 ,可 得 切 向 速度 大 小 为 : 
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V. (xis y) = cos, + DAH (3.24) 


切 向 速度 7 代表 第 7 面 元 上 单位 强度 的 分 布 源 对 第 i 面 元 控制 点 切 向 速度 的 影响 , 当 j = 
i 时 ,7 =0 外 ,其 余 积分 值 1; 下 式 给 出 : 
S +2AS, 


‘= — 0.5eos( 0, — 0; )n[l1+ 5 T] 


- sin(6, — 0)[ arctan( Š 5-2 ~ aretan) 
外 形 给 定 以 后 ,每 个 控制 点 上 法 线 向 量 的 n, 和 都 是 已 知 的 , 求 得 积分 值 /后 ,就 
得 到 m 个 联 立 的 代数 方程 组 ,求解 m 个 面 源 强度 后 ,就 可 以 计算 流 场 中 任意 点 的 速度 


和 压力 而 得 。 下 图 是 采用 鳞片 法 计算 圆柱 绕 流 的 压力 系数 ;其 中 圆柱 绕 流 的 圆周 分 为 8 
个 直线 段 近似 ,与 理论 值 C, =1- 4si 0 比较 ,可 以 看 出 二 者 较为 一 致 。 


§3.4 低速 束 收 型 气动 力 特性 


以 上 对 低速 改 型 的 速度 势 理 论 及 其 应 用 进行 介绍 ,在 理论 建 模 过 程 中 引入 许多 与 实 
际 流动 不 符 的 假设 ,因此 得 到 的 气动 力 特性 与 实际 情况 必然 存在 一 定 差异 ,下 面 结合 流动 
机 理 对 低速 器 型 气动 力 特性 进行 分 析 , 同 时 讨论 速度 势 理 论 的 应 用 范围 。 

正 迎 角 情 况 下 , 翼 型 流 谱 如 图 3.10 所 示 , 根 据 无 量 纲 分 析 可 以 说 明 , 在 低速 气流 中 ， 
流 谱 主要 取决 于 迎 角 ,与 空气 密度 和 飞行 速度 基本 无 关 。 无 穷 远 速度 为 u, ,空气 流 受到 
辟 型 阻挡 ,到 机 可 前 缘 附 近 ( 不 一 定 是 前 缘 点 ) 形 成 速度 为 零 的 驻 点 ,分 成 上 下 两 股 流 过 上 
下 杷 表面。 下 面 流 线 离 开 驻 点 流向 后 缘 。 上 面 流 线 离开 驻 点 , 先 向 前 倒 走 一 小 段 ,然后 绕 
过 前 缘 , 顺 着 上 必 面 向 后 缘 流 去 ; 绕 前 缘 约 过 x = 0.30( 接 近 最 大 厚度 位 置 ) 气 流 会 达到 很 
高 的 局 部 速度 ,速度 峰值 越 大 ,压力 系数 越 小 ;速度 峰值 对 应 于 最 低压 力 不 像 驻 点 有 限制 ， 
可 以 达到 很 大 的 负 值 ,理论 上 可 以 达到 。 在 速度 峰值 以 后 是 减速 段 , 直 到 后 缘 处 上 、 下 用 
面 速 度 接近 相等 。 





图 3.10 咽 型 流 谱 和 用 矢量 法 表示 的 翼 型 压力 系数 分 布 


压力 系数 的 方向 为 表面 法 向 ,如 果 采 用 线段 长 度 表 示 大 小 ,指向 外 表示 小 于 自由 来 流 
压力 ,为 负 值 ,指向 里 表示 大 于 自由 来 流 压 力 ,为 正 值 , 正 迎 角 情况 下 翼 型 压力 系数 分 布 如 
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图 3.10 所 示 。 回 型 上 表面 压力 普遍 小 于 自由 来 流 压 力 ,形成 向 上 的 “吸力 ”, 一 般 情况 下 
上 表面 所 形成 的 “吸力 ”要 占 到 总 升力 的 60% ~ 120% ; 翼 型 下 表面 总 有 大 于 自由 来 流 压 
力 的 区 域 ,大 部 分 情况 产生 向 上 的 升力 ,有 时 在 非常 小 的 迎 角 情 况 下 也 产生 向 下 的 “ 吸 
力 ”, 减 小 升力 的 作用 。 在 某 种 意义 上 说 ,飞行 器 是 被 气流 “ 吸 "在 天 空 的 ,而 不 是 被 气流 
“ 托 " 上 天 的 。 必 型 厚度 前 半 部 分 大 ,后 半 部 分 小 ,所 以 前 半 部 分 对 升力 的 产生 贡献 最 大 。 
前 面 采用 小 扰动 线 化 速度 势 研究 细 型 绕 流 问题 ,得 到 的 升力 系数 随 迎 角 变 化 规律 为 
斜率 2 的 直线 ;图 3. 二 是 通过 风 洞 实验 得 出 的 某 咽 型 的 升力 系数 随 迎 角 的 变化 曲线 。 
小 迎 角 范 围 C, 曲线 基本 是 斜率 接近 2x 的 直线 , 随 着 迎 角 增 大 直线 开始 下 弯 ,但 升力 系 
数 还 是 随 迎 角 增 大 的 ,直到 达到 了 它 的 最 大 值 ,以 后 再 增 大 迎 角 , C, 反而 下 降 , 这 种 现象 
称 为 加 型 失速 (stal)。 升 力 系 数 曲线 上 最 大 值 称 为 最 大 升力 系数 Co ,对 应 的 迎 角 值 cu 
. 称 为 临界 (失速 ) 迎 角 。 机 加 的 Co 是 决定 飞机 起 飞 和 降落 性 能 的 重要 指标 ,在 升力 一 定 
的 情况 下 (必须 等 于 飞机 的 重量 ) ,升力 系数 C, 越 大 ,速度 可 以 越 小 ,飞行 越 安全 ,跑道 也 
可 短 一 些 。 低 速 汉 型 失速 主要 与 粘性 有 关 ,其 流动 机 理 大 致 如 下 : 迎 角 增 大 到 一 定 程 度 以 
后 ,由 于 存在 逆 压 梯度 ,上 翼 面 的 附 面 层 开始 出 现 分 离 ,分离 区 内 气流 和 外 面 主流 速度 有 
明显 差异 ,分离 区 内 流速 较 低 ,这样 在 粘性 的 作用 下 形成 回流 ,分 离 区 内 部 的 压力 变化 规 
律 与 速 势 流动 理论 预测 出 现 较 大 差异 。 


— 
SS 
= s 









以 
NS 
Das 


ZH D 





(b) 





(c) 





(d) 
图 3.11 履 型 升力 曲线 图 3.12 迎 角 对 轻型 流 谱 的 影响 


图 3.12 给 出 了 不 同 迎 角 下 后 缘分 离 咽 型 的 流 谱 及 表面 压力 分 布 情况 。 在 小 迎 角 范 

围 内 ,前 驻 点 在 下 表面 距 前 缘 点 很 近 处 ,从 而 前 缘 处 形成 较 大 的 正 压力 ;在 后 缘 处 ,上 下 表 

面 两 股 气流 平滑 汇合 ;从 最 低压 力 点 到 后 缘 逆 压 梯度 不 严重 , 咽 型 附近 流动 无 分 离 。 随 着 

迎 角 的 增 大 ,前 驻 点 后 移 , 绕 前 缘 的 流 线 更 加 弯曲 ,流速 更 加 快 , 迎 角 越 大 , 驻 点 越 靠 后 ,局 

部 速度 越 大 ,最 低压 力 点 越 靠 前 缘 ; 费 型 前 缘 的 形状 越 尖 ,或 者 前 缘 的 曲率 半径 越 小 ,达到 
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的 速度 峰值 越 高 ,最 低压 力 点 的 值 越 小 ,上 下 表面 两 股 和 气流 到 达 后 缘 处 压力 系数 基本 上 恢 
复 到 自由 来 流 值 ,因此 会 产生 严重 逆 压 梯度 ,导致 发 生 流动 分 离 , 这 时 升力 随 迎 角 的 增长 
而 下 降 , 呈 非 线性 关系 。 当 迎 角 达 到 临界 迎 角 后 ,继续 增 大 迎 角 , 分 离 点 迅速 前 移 , 涡 流 区 
迅速 扩大 ,致使 必 型 上 表面 流速 减 慢 ,压力 系数 降低 ,从 而 导致 升力 减 小 。 

根据 分 离 位 置 的 不 同 ,经 型 大 迎 角 分 离 形式 分 为 三 种 。- 

如 图 3.11 所 示 的 升力 曲线 一 般 是 后 缘分 离 产 生 的 ,其 原因 是 咽 型 较 厚 ,速度 发 展 比 
较 缓 慢 , 最 低压 力 点 靠近 前 缘 , 在 惨 型 头 部 有 一 小 段 层 流 附 面 层 ,然后 在 最 低压 力 点 附近 
转 按 为 亲 流 附 面 层 。 由 于 紊 流 附 面 层 内 有 和 较 大 的 动能 , 率 流 附 面 层 分 离 是 随 着 迎 角 增 大 
而 逐渐 由 后 向 前 发 展 ,使 得 迎 角 达 到 临界 迎 角 后 ,升力 系数 下 降 比 较 缓和 。 

尖 头 或 前 缘 半 径 很 小 的 薄 咽 型 ,气流 以 一 定 迎 角 流 过 较 尖 前 缘 时 ,由 于 前 缘 处 速度 很 
大 而 产生 很 大 的 负 压 力 ,但 前 缘 后 压力 又 回升 ,因而 在 前 缘 附 近 形成 高 的 逆 压 梯度 产生 附 
面 层 分离 。 但 分 离 后 接着 发 生 附 面 层 转 按 , 附 面 层 由 层 流 变 为 亲 流 , “忍受 " 逆 压 梯度 能 力 
增强 而 使 附 面 层 重 新 附 体 ,这 样 在 分 离 点 和 附 体 点 之 间 就 形成 一 个 局 部 分 离 区 , 称 为 气 
泡 ,这 种 气泡 一 旦 形成 就 较 长 。 随 迎 角 增 大 ,分 离 点 仍 在 前 缘 , 而 附 体 点 逐渐 后 移 , 气 泡 增 
长 ,所 以 称 为 长 泡 分 离 。 日 了 长 泡 分 离 是 识 浙 发 展 的 ， 所 以 迎 角 达到 临界 迎 角 后 ,升力 系 
数 下 降 并 不 突然 。 

尽管 长 泡 分 离 和 后 缘分 离 情况 下 升力 系数 下 降 都 较为 平缓 ,但 是 分 离 的 形态 不 同 压 
力 系数 分 布 存 在 较 大 的 差异 ,如 图 3.13 所 示 , 因 此 俯 信 力 短 特性 不 同 。 


实际 流 ， 有 前 毕 
-Ke 、 实际 流 ， 有 分 高 


| 





图 3.13 长 泡 分 离 和 后 缘分 离 比较 


中 等 厚度 翼 型 ,在 中 等 雷诺 数 下 ,会 发 生 短 泡 分 离 , 它 与 长 泡 分 离 的 区 别 是 :由 于 翼 型 
表面 曲率 较 大 , 故 随 迎 角 增 大 ,最 低 负 压 区 前 移 ,分 离 点 前 移 ,转换 点 也 前 移 ,使 分 离 区 缩 
短 , 故 称 为 短 泡 分 离 。 前 缘 出 现 短 泡 分 离 时 ,升力 系数 几乎 仍然 是 线性 变化 , 迎 角 达到 临 
界 迎 角 , 气 泡 破 裂 , 分 离 的 气流 不 再 附 体 ,升力 系数 突然 下 降 。 长 泡 分 离 和 短 泡 分 离 升力 
曲线 差异 如 图 3.14 所 示 。 

造成 器 型 失速 现象 最 主要 的 因素 除了 飞行 迎 角 , 还 与 飞行 雷诺 数 和 渗 型 表面 光洁 度 
有 密切 关系 ;另外 , 翼 型 失速 以 后 恢复 过 程 可 能 不 是 可 逆 的 , 即 发 生 失 速 以 后 减 小 迎 角 对 
应 的 升力 系数 不 一 定 还 是 图 3.14 中 增加 迎 角 过 程 中 的 升力 系数 。 如 图 3.15 所 示 , 随 着 
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图 3.14 轻型 升 为 曲线 (长 泡 分 离 和 短 泡 分 离 ) 
迎 角 增 加 开始 发 生 失速 ,升力 系数 从 点 4 迅速 降 为 点 B, 这 时 如 果 减 小 迎 角 ,升力 系数 不 
是 沿 原 来 的 曲线 从 点 4 回 到 点 D ,而 是 从 点 C 恢复 点 D 以 后 才 与 增加 迎 角 过 程 的 变化 
线 一 致 。 





图 3.15 轻型 升力 曲线 形成 的 灌 止 环 


为 了 改善 飞机 起 飞 和 降落 性 能 , 增 大 机 翼 的 Cw ,发 展 了 各 种 各 样 的 增 升 装置 ,其 中 
应 用 最 多 、 技 术 最 成 熟 的 是 后 缘 襟 器 (flap) ,如 图 3.16 所 示 。 襟 经 是 一 块 可 以 转动 的 小 惨 
片 , 平 时 收 起 ,使 用 时 放下 ; 襟 翼 的 弦 长 从 20% 到 40% 机 器 弦 长 不 等 , 襟 回 的 下 折 角 最 大 
可 达 60。 简 单 襟 经 ,是 原 轻 型 的 一 部 分 , 它 围绕 自身 前 缘 附 近 有 贸 链 转动 ;分 裂 式 襟 惨 附 
”于 器 型 的 下 表面 ,使 用 时 转 下 来 ;这 两 种 襟 翼 使 用 时 面积 不 变 , 在 保持 跟 型 的 迎 角 不 变 的 
条 件 下 ,局 部 改变 翼 型 的 弯 度 ,最 大 下 折 和 角 60 ,提高 升力 可 达 90% , A RRRA 
器 结构 相似 ,使 用 时 都 是 沿 着 滑 轨 既 下 折 又 后 退 ,在 改变 器 型 村 度 同时 增 大 了 翼 面 积 ,如 
SB b,% E ,增加 面积 至 少 可 使 升力 提高 (1+ bj% ) 倍 。 开 缝 襟 咽 包 括 单 颖 和 多 
缝 , 双 缝 襟 机 有 一 小 一 大 两 块 活动 必 片 ,小 的 慰 块 平时 完全 缩 在 槽 内 ,使 用 时 沿 滑 罗 向 后 
退 , 小 块 与 主要 之 间 , 大 块 与 小 块 之 间 ,都 有 通气 流 的 缝隙 ; 两 块 都 作 圆 头 尖 尾 的 必 型 状 ， 
放下 使 用 时 等 于 多 件 必 的 组 合 , 比 单 双 的 升力 系数 大 。 还 有 利用 高 速 气流 的 引 射 作用 的 
吹 气 式 襟 翼 和 喷气 式 襟 翼 , 后 者 没有 传统 意义 上 的 襟 相 面 和 匀 链 等 部 件 。 这 些 后 缘 襟 翼 
工作 时 ,通过 面积 和 弯 度 改变 ,提高 距 型 的 环 量 ,从 而 获得 升力 的 增加 ,工程 上 襟 加 作用 可 
以 简化 为 在 后 缘 增 加 一 个 点 涡 。 

为 了 改善 前 缘 气 泡 分 离 特 性 ,延缓 失速 的 到 来 ,还 有 前 缘 上 也 可 以 加 子 翼 的 增 升 设 
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备 , 如 前 缘 襟 要 和 前 缘 颖 要 (slat) ,前 者 是 固定 的 ,后 者 是 可 收 可 放 的 ;还 有 克 鲁 格式 前 缘 
襟 要 , 它 是 贴 在 主要 上 的 薄片 ,使 用 时 打开 ,这 种 办 法 对 主要 强度 结构 设计 有 利 ,执行 机 构 
上 也 易于 实现 。 


~ 
= PARAR A KARER 


=n PR MARAR 


<— —Q DER DRRR 
` O. 


== S MASS 区 全 格式 
RN G Q MAER, 


图 3.16 WEKRE 


惨 型 阻力 特性 的 研究 和 预 估 理论 简单 介绍 如 下 。 

低速 惨 型 的 阻力 是 由 空气 粘性 引起 的 , 它 包 括 摩擦 阻力 和 压 差 阻力 两 部 分 ,典型 的 中 
型 阻力 系数 与 迎 角 的 关系 如 图 3.17 所 示 , 当 迎 角 不 大 时 ,摩擦 阻 力 是 型 阻 的 主要 成 分 , 随 
迎 角 的 增 大 , 压 差 阻力 上 升 为 翼 型 阻力 的 主要 成 分 , 当 翼 型 发 生 失 速 ,表面 气流 出 现 严重 
分 离 , 压 差 阻力 急剧 增 大 。 虽 然 辟 型 阻力 特性 可 用 以 迎 角 为 横 轴 的 曲线 表示 ,但 工程 应 用 
中 更 常用 以 阻力 为 横 轴 、 升 力 为 纵 轴 表 示 , 称 为 极 曲 线 ,可 以 直观 表示 器 型 获得 升力 需要 
克服 的 阻力 。 如 图 3.18 所 示 ,失速 前 翼 型 极 曲线 接近 一 条 抛物 线 , 图 中 c, = 0 处 阻力 系 
数 称 为 零 升 阻力 系数 Cm , 极 曲线 上 任 一 点 P 与 原点 连 线 与 模 轴 夹 角 定义 咽 型 的 升 阻 比 : 
K=tang = C11Co ,K 的 最 大 值 必 型 的 最 大 升 阻 比 , 是 衡量 必 型 升 阻 特性 的 重要 指标 之 一 ， 
性 能 优良 的 器 型 可 达 50 以 上 。 


4 8 1216 20 24 





图 3.17 C, 随 a 变化 曲线 图 3.18 RERA 


流体 粘性 对 阻力 的 影响 不 容 忽 视 , 以 上 速度 势 理论 原则 上 不 能 用 于 器 型 阻力 预测 ,下 
面 介绍 根据 理论 分 析 建 立 的 所 谓 “ 前 缘 吸 力 ” 模 型 在 实际 流动 中 是 不 存在 的 。 气 流 绕 过 前 
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缘 加 速 ,压力 不 断 降 低 ,在 速度 峰值 处 达到 极 小 值 ;在 最 大 厚度 以 后 ,直到 后 缘 处 气流 减 
速 , 压 方 从 极 小 值 逐 步 恢复 接近 来 流 压 力 。 上 下 辟 面 压力 差 在 气流 方向 投影 沿 y 轴 积 分 
为 恤 型 阻力 ,从 下 图 3.19 所 示 , 可 以 看 出 在 前 缘 气 流 压力 的 合力 为 负 值 ,产生 所 谓 的 “前 
缘 吸 力 (Cr)”, 最 大 厚度 以 后 气流 压力 的 合力 为 正 值 ;根据 D Alember 疑 题 , 速 势 流 中 物体 
阻力 为 零 ,两 块 面积 ,正好 抵消 。 

咽 型 厚度 越 小 ,前 缘 曲 率 半 径 越 小 ,压力 系数 的 极 小 值 越 小 ;对 于 器 型 厚度 为 零 、 尖 前 
缘 则 型 ,理论 上 压力 系数 趋向 — % ,作用 面积 趋向 0。 为 了 符合 D’ Alember 疑 题 要 求 ,可 以 
推断 出 :前 缘 点 趋向 - %m 压 力 系 数 和 趋向 无 穷 小 作用 面积 产生 一 个 有 限 值 吸力 ,来 抵消 肥 
型 其 他 部 分 产生 阻力 。 ` 

对 于 平板 器 型 ,前 缘 吸 力 : Cr = C, *sina = C; * ao 

前 缘 吸 力 是 在 无 粘 小 扰动 假设 条 件 成 立 的 流 场 中 推断 出 的 理论 模型 ,实际 流动 中 要 
型 厚度 不 可 能 为 零 ,经 型 表面 也 并 不 存在 压力 系数 为 - % 的 点 。 





C J 一 一 
P -9-8-7 -6-5 -4-3 -2-10|+1.0 1145 -143 -141-139 -8 -7 -6 -5 -4 -3 -2 -10 | +1.0 


图 3.19 前 缘 吸 力 理论 模型 
以 上 主要 讨论 了 器 型 的 定常 流动 ,在 非 定 常情 况 下 ,器 型 的 气动 特性 更 为 复杂 。NA- 
CA0012 对 称 惨 型 在 定常 情况 下 小 迎 角 升 力 线 斜 率 为 24、 在 a =0 处 升力 系数 为 零 ,但 是 在 
受 迫 正弦 振 萝 过 程 中 ,升力 随 迎 角 的 变化 如 图 3.20 所 示 , 可 以 看 出 升力 系数 不 但 与 迎 角 
有 关 , 还 与 运动 经 历 相 关 , 从 正 迎 角 经 过 a = 0 是 升力 系数 大 于 零 , 从 负 迎 角 经 过 a = 0 是 
升力 系数 小 于 零 。 
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—— present 
a reference 
- O experiment 
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升力 斜率 不 改变 , 压 心 焦点 有 区 别 ; 
厚度 问题 布 鳞片 ,有 限 点 上 方程 建 。 
飞机 升 空 靠 吸力 ,分 离 失 速 减 升力 ; 
线 化 理论 无 阻力 ,动态 特性 待 努力 。 


> 


3-1 推导 长 度 为 2a、 单 位 长 度 源 强 为 oc、 端点 位 于 Ale, yi 230 B(x,,y,) 的 连续 源 
产生 的 速度 势 。 
3-2 证 明 : 咽 型 弯 度 问题 在 体 轴 系 下 物 面 线 化 边界 条 件 为 ; 


v,(%,0) = s. [2 aJ 


3-3 翼 型 由 抛物 线 4cx? =b (c — y) x 轴 转 成 , 写 出 厚度 分 布 y MEEA 
y, (z) , 求 厚度 问题 和 弯 度 问题 小 扰动 速 势 p, 和 e,o 

3-4 对 称 薄 咽 型 ,其 后 部 1/4 弦 长 为 襟 惨 , 襟 经 中 线 也 为 一 直线 ;低速 飞行 , 迎 角 为 
a=, RER TF e = 3 时, 零 升 迎 角 、 升 力 系 数 、 相 对 前 缘 点 力矩 系数 、 相 对 压 心 力矩 系 
数 和 相对 焦点 力矩 系数 , 求 压 心 和 焦点 相对 位 置 。 

3-5 XARRA, RJAR 1/8 KAAR ,低速 飞行 , 迎 角 为 a = 0, 画 出 升力 系数 和 
相对 焦点 力矩 系数 m, 改变 量 与 襟 惨 下 偏 角 的 关系 。 

(提示 :推导 通用 关系 式 , 取 8, = 了 >、6, =4 和 8. = 6 标示 )。 

3-6 求 如 图 题 3-6 所 示 薄 轻型 的 升力 线 斜 率 、 零 升 迎 角 和 力矩 系数 。 
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图 题 3-6 


3-7 平板 翼 型 的 升力 可 以 采用 焦点 位 置 的 点 涡 等 效 ,定性 画 出 这 两 个 流 场 。 
3-8 简单 说 明 采 用 鳞片 法 计算 翼 型 气动 力 的 求解 过 程 。 
3-9 证 明 : 鳞 片 法 计算 得 到 控制 点 切 向 速度 大 小 为 : 


V(xi,Y;) = cos0, + 2, 

3-10 简单 说 明 咽 型 失速 现象 的 流动 机 理 。 

3-1 如 何 根据 咽 型 升力 系数 曲线 变化 规律 判断 引起 失速 现象 的 分 离 形 式 ? - 

3- 12 为何 要 改善 翼 型 接近 失速 迎 角 时 的 升力 特性 ? 

3-13 简单 说 明 利用 襟 器 增 升 的 主要 原理 ;工程 上 有 哪些 襟 翼 布 局 ? 

3-14 简单 说 明 前 缘 吸 力 模型 。 

3-15 飞行 过 程 中 迎 角 为 a=0 对 称 薄 轻 型 的 升力 一 定 为 零 么 ? 

3-16 在 x 轴 上 线段 [0,c] 分 布 强度 为 4(x*) 的 连续 源 , 写 出 对 应 的 速度 势 和 流 函 
数 ; 如 果 和 V, = wu。 的 均匀 流 释 加 , 求 经 过 驻 点 的 流 线 方程 。 


(提示 : glay) = Ef alarin dE + ua y 的 流 线 | (6)d6 = 0) 
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前 面 已 经 建立 机 器 小 扰动 速度 势 理论 ， 薄 妥 小 扰动 绕 流 问题 可 以 分 解 为 厚度 问题 和 
弯 度 问题 ;由 于 速度 势 理 论 难以 估算 粘性 阻力 ,所 以 主要 用 来 预测 升力 特性 ,同时 由 于 厚 
度 问题 流 场 的 对 称 性 ,对 机 可 升力 没有 贡献 ,所 以 经 常 不 考虑 。 给 定 机 辟 弯 度 问 题 的 中 弧 
面 方程 ,在 体 轴 系 下 ,小 扰动 速度 势 满足 Laplace 方程 : 
2p, Fe F 
S= + gt SZS 0 (4.1) 
远 场 条 件 :p = 0， 后 缘 满 足 Kutta — Joukowski 条 件 ; 物 面 线 化 边界 条 件 : 


v (2,0,2) = uo [2 - e) (4.2) 


上 一 章 中 介绍 翼 型 弯 度 问题 的 两 种 处 理 方法 :一 种 是 采用 把 缕 型 线 化 处 理 到 < 轴 
上 ,布置 强度 为 y(x) 连 续 渴 ; 另 一 种 鳞片 法 是 分 段 布置 连续 源 a, 来 近似 可 型 曲线 ;这 两 
种 方法 本 质 上 都 是 在 流 场 中 分 布 满足 Laplace 方程 基本 解 ,根据 要 型 物 面 边 界 和 后 缘 条 件 
确定 基本 解 中 待定 系数 ( 涡 强 、 源 强 ) ,来 近似 轻型 存在 对 均匀 流 场 的 扰动 。 

慨 型 相当 于 展 向 无 限 长 的 机 要, 因此 布置 的 连续 涡 垂直 于 要 型 剖面 , 沿 展 向 (z 轴 方 
向 ) 从 无 穷 远 处 来 ,延伸 到 无 穷 远 处 去 , 涡 服从 Helmholtz 定理 。 但 是 ,机 要 展 向 有 限 长 , 根 
据 流体 力学 理论 ,物体 从 流 场 中 获得 的 升力 和 流体 绕 物 体形 成 的 环 量 相互 对 应 ,在 机 器 平 
面 以 外 空间 不 会 产生 升力 ,也 不 存在 与 来 流 相 垂直 的 涡 ;因此 ,为 了 满足 Helmholtz 定理 ， 
导致 机 要 升力 的 附着 涡 只 能 像 前 面 介绍 的 马蹄 涡 一 样 , 与 自由 涡 相连 接 ,从 无 穷 远 处 来 ， 
延伸 到 无 穷 远 处 去 ,由 于 自由 渴 不 产生 升力 ,只 能 沿 流向 平行 于 自由 来 流 (* 轴 方 向 )。 

这 一 理论 分 析 与 实验 观测 现象 完全 一 致 。 如 图 4.1 所 示 , 在 一 大 展 弦 比 直 机 可 的 后 
缘 上 , 沿 其 展 向 均匀 地 贴 上 一 排 丝线 ,在 丝线 的 未 端 系 着 小 棉花 球 ,然后 将 机 村 以 小 迎 角 
置 于 低速 风 洞 中 ,可 以 看 到 在 机 费 对 称 面 两 侧 棉 花 球 方向 相反 的 旋转 ,而 且 靠 器 梢 的 棉花 
球 比 靠 近 对 称 面 的 棉花 球 旋转 得 快 。 如 果 采 用 烟 流 显示 ,可 以 得 到 如 图 4.1 所 示 的 流 线 ， 
上 表面 的 流 线 向 对 称 面 偏 斜 ,下 表面 的 流 线 向 要 梢 偏 斜 ,而 且 这 种 偏 斜 从 机 要 的 对 称 面向 
受 梢 逐渐 增 大 。 在 实验 中 还 进行 表面 压力 测量 ,得 到 压力 系数 分 布 如 所 示 , 在 翼 梢 处 由 于 
上 下 表面 均 压 作用 强 , 上 下 表面 压力 差 为 零 , 而 在 对 称 面 处 其 翼 梢 效应 最 弱 , 上 下 表面 压 

力 差 最 大 。， 

根据 以 上 实验 观测 ; 上 下 要 面 气流 在 机 村 后 缘 汇 合 时 ,尽管 不 强 一 一 样 ;但 展 向 分 速 是 
相反 的 ,所 以 在 后 缘 处 要 拖 出 轴线 几乎 与 来 流 方向 平行 的 旋涡 组 成 的 涡 面 , 称 为 自由 涡 面 
(trailing vortex sheet) 。 因 为 气流 的 偏 斜 从 机 可 对 称 面 到 贾 梢 是 逐渐 增 大 的 ,所 以 自由 涡 面 
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在 两 器 梢 处 的 旋涡 强度 也 较 大 。 由 于 旋涡 的 相互 诱导 作用 ,在 离开 后 缘 较 远 的 地 方 自由 
涡 面 将 卷 成 两 条 方向 相反 的 渴 索 , 其 轴线 大 致 和 来 流 平行 ,如 图 4.2 所 示 , 自 由 涡 面 构成 
了 三 维 机 可 的 流 态 与 二 维 机 辟 流 态 的 主要 差别 。 


-Vi 


上 表面 


— ` 


图 4.1 机 事后 缘 上 涡 的 丝线 实验 、 压 方 系数 分 布 和 上 下 表面 流 线 示意 图 
根据 上 述 理论 上 分 析 和 流动 特点 ,三维 机 辟 除 了 附着 涡 面 外 ,还 应 多 出 一 个 从 后 缘 拖 
出 的 自由 涡 面 ,因此 有 限 轻 展 机 咽 在 直 勾 流 中 的 绕 流 模型 应 是 : 直 色 流 + 附着 涡 面 + 自由 
涡 面 。 











图 4.2 机 翼 附 着 涡 和 自由 涡 面 示意 图 


$4.1 升力 面 理论 


对 于 咽 型 ,采用 分 布 与 展 向 平行 的 旋涡 来 代 百 姻 型 在 均匀 流 中 产生 的 扰动 作用 ,机 器 
升力 是 由 一 系列 连续 的 惨 型 剖面 贡献 的 升力 组 成 的 ,因此 也 可 以 采用 旋涡 来 代替 。 布 置 
在 机 可 产 生 升力 的 旋涡 称 为 附着 渴 面 。 机 可 除 了 附着 涡 面 外 ,还 应 多 出 一 个 从 后 缘 拖 出 
的 自由 涡 面 ,根据 尝 涡 定理 ， 自由 涡 面 的 环 量 等 于 附着 涡 面 的 环 量 。 因此 ,采用 基 元 涡 来 
描述 机 加 在 直 匀 流 中 的 绕 流 模 型 最 合适 。 

从 前 面 推导 可 以 得 到 ,在 风 轴 藉 趟 y= SOFRER EA ESER, 在 空 
间 任 一 点 引起 的 扰动 速度 势 ; ! -~ 

y( 6, y z — £ > 
p(xssyys) = os LES mi [t + 让 -ie 

ENRAIAR y= 0 平 商 的 扰动 速度 : . 
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代 人 线 化 边界 条 件 : 


1 fcy(8,ty[ yi,  x<=£& je 2 
D Gel! -or ë (4.3) 


上 式 称 为 升力 面 基本 方程 。 





图 4.3 升力 面 理论 模型 f 

升力 面 理论 模型 如 图 4.3 示意 ,为 了 表述 和 作 图 方便 ,在 右 图 中 保留 机 辟 ,实际 上 采 
用 基 元 涡 形成 升力 面 代替 机 器 后 , 流 场 中 不 再 有 机 器 。 下 同 。 

当 给 定 机 辟 几 何 形状 和 来 流 迎 角 以 后 ,原则 上 可 以 解 出 环 量 分 布 来 ,有 了 环 量 分 布 就 
可 求 出 机 咽 的 升力 等 气动 力 。 尽 管 在 数学 形式 上 ,以 上 升力 面 基 本 方程 (4.3) 比 小 扰动 速 
度 势 方程 (4.1) 简 化 许多 ,但 是 ,要 得 到 积分 方程 的 解析 解 也 是 较为 困难 的 ,因此 实际 应 用 
中 也 是 采用 进一步 简化 方法 ， 或 者 用 数值 方法 求解 。 

上 一 章 中 二 维 咽 型 物 面 形 成 封闭 曲线 ,采用 有 限 个 直线 段 分 布 单位 强度 为 常数 连续 
点 源 的 鳞片 法 求解 。 对 于 机 辟 问 题 存在 自由 涡 面 ,根据 鳞片 法 思想 发 展 了 涡 格 法 。 早 期 
广泛 应 用 主要 有 Falkner 和 Weissinger 涡 格 法 模型 。Falkner 将 环 量 沿 展 向 的 连续 变化 近似 
为 阶梯 状 环 量 分 布 ,在 弦 向 用 四 个 与 展 向 平行 的 附着 涡 来 代替 弱 向 连续 分 布 的 涡 线 ,在 每 
条 附着 涡 的 两 端点 拖 出 沿 着 来 流 方 向 伸 向 无 穷 远 自由 涡 。Weissinger 把 上 述 离散 的 附着 
涡 线 进一步 简化 ,如 图 4.4 所 示 。 由 前 面 爵 型 线 化 理论 推导 出 ,如 果 采 用 位 于 焦点 (气动 
中 心 )1/4 弦 长 点 涡 来 模拟 低速 滤 型 的 升力 ,那么 在 3/4 弦 长 点 上 , 涡 的 诱导 速度 与 自由 来 
流速 度 在 平板 法 线 方向 分 速度 大 小 相等 方向 相反 , 合 速度 为 零 , 自然 满足 物 面 边 界 条 件 ; 
因此 ,把 附着 涡 集 中 在 机 可 的 翼 型 剖面 1⁄4 弦 线 的 联 线 上 ,并 选取 3⁄4 4 RREH 点 作为 满 
足 边 界 条 件 控制 点 。 

由 于 高 速 数 字 电 子 计 算 机 的 广泛 应 用 ， 展 向 和 纺 向 分 布 的 离散 马蹄 渴 可 以 取 很 多 ， 形 
成 较为 通用 的 涡 格 法 (Panél method) 及 其 软件 ， 至 今 依然 在 飞行 器 设计 中 ,尤其 在 总 体 方 
案 论 证 过 程 中 的 布局 研究 阶段 发 挥 着 重要 作用 。 .下 面 对 涡 格 法 应 用 过 程 做 些 简 单 介绍 。 

首先 ,在 线 化 机 可 平 面 内 ,将 机 可 平 面 沿 着 来 流 方向 ( 即 弦 向 ) 划 分 列 , 然 后 沿 着 等 百 
分 比 弦 长 的 位 置 划分 行 ， 得 到 一 系列 梯形 网 格 ; ;在 该 网 格 上 分 布 一 一 定 强度 的 马蹄 涡 ,如 图 
4.5 所 示 。 
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图 4.5 涡 格 法 的 模型 
如 果 将 机 可 划分 了 n 个 网 格 ,为 便于 计算 气动 力 系 数 , 对 第 j 个 马蹄 涡 了 ,引入 无 量 
纲 环 量 涡 强 度 为 y; ,这 里 y Du.) AREKE MACAE IA ADRA 
在 空间 任意 点 P(x,y,z) 处 扰动 速度 ,整理 成 如 下 形式 : ， 


u(x,y,z) 1 ( ,Ve 
u ~ uy Zn Ya Zt Xp» Yp Zp% y, z) 7; 


° 


b(x,y,z) , . 
= = k(x s YA Zi A EE 7 2) 7; (4.4) 


u;(x,y,z) 





= k, (zn s yp o Zi > Xp, yj Zo X, Y's ż) ° 7; 


MRENE MO RISA LE fE—4- 0538 38 RE i 个 网 格 3/4 5246 Biri 
央 位 置 作为 控制 点 ,第 ;个 马蹄 涡 对 第 i 个 控制 点 y 方向 的 诱导 速度 为 : 








f sO) Ch), G=bb2) 7 7 (4.8) 

全 部 马路 涡 对 该 点 诱导 速度 为 ， E 
SG. SUD y], EE phena) o 
根据 线 化 边界 条 件 ,在 体 轴 系 下 满 尼 O C o L X. 
DD j at i end A aD 
这 样 建立 n 阶 线性 代数 方程 组 ,可 以 求 出 每 个 马路 涡 强 度 。 i p 
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实际 应 用 中 ,在 没有 侧 滑 的 情况 下 ,利用 机 翼 的 对 称 性 ,布置 马蹄 涡 也 有 对 称 性 , 即 左 
右 半 翼 上 对 应 的 马蹄 涡 大 小 相等 方向 相反 ,利用 这 一 特点 可 使 求解 变 晤 (线性 代数 方程 
组 阶 数 ) 减 少 一 半 。 . 

以 上 方法 也 适用 于 有 上 反 角 和 扭转 角 的 机 枝 , 只 要 把 边界 条 件 适 当 修 改 就 可 以 了 。 

如 图 4.6 所 示 , 求 出 第 ) 个 网 格 内 马蹄 涡 强 度 为 7; ,这 一 个 马蹄 涡 的 自由 涡 线 部 分 与 
B Ma ISAIAS 附着 涡 中 产生 的 升力 的 大 小 : 

=loV x (T; ° ds)l = o° uh" y; l dz (4.8) 

这 里 dz 为 附着 涡 段 ds MEORE, 即 第 个 网 格 展 向 长 度 ;4 是 第 7 个 网 格 的 平均 弦 
长 ,如 果 当 地 弦 长 为 5(z) 流向 m 行 网 格 是 均 分 的 , 则 4 = 6b(z)/mo 






dz 


— 





(b) 


图 4.6 计算 网 格 单元 升力 和 机 要 俯仰 力矩 
对 沿 流向 m 行 网 格 的 升力 生 加 ,得 到 沿 展 向 剖面 的 气动 载荷 : 





- . dY(z) = 5o ` u, ° y; 1 ° dz (4.9) 
当地 剖面 升力 系数 : ， 
z 2L ua .. 

Cola) = gy ari 2- TEOD (4.10) 


沿 展 向 网 格 列 数 为 n RADR C: 
ESSATEN š (4.11) 


式 中 5 HIERHER. 
以 机 器 顶点 为 参考 点 关于 z 轴 的 展 向 剖面 俯 伸 力 逢 系数 : 


- Da voru ° y ° L: dz 2 =" 
al) = A R P 2 ar (A;12) 
和 机 贰 的 俯仰 力矩 系数 : i 
. . G, = z Sr DU): o, a) 


由 于 其 它 n.-1 个 马 瞳 涡 的 存在 ,在 第 } 个 网 格 位 置 当地 速度 已 经 不 再 是 自 由 来 流速 
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度 , 马 蹄 涡 的 合力 方向 也 不 再 垂直 于 自由 来 流速 度 ;如 果 按 照 当 地 速度 求 第 ; 个 网 格 位 置 
马蹄 涡 合力 ,然后 进行 分 解 , 得 到 的 升力 和 以 上 直接 采用 自由 来 流速 度 计算 升力 一 样 ,这 
是 由 于 扰动 速度 垂直 于 线 化 机 器 平 面 ,当地 速度 在 x 方向 投影 就 是 自由 来 流速 度 。 合 力 
在 流向 的 分 量 称 为 诱导 阻力 ,是 当地 速度 在 y 方向 投影 , 即 扰动 速度 和 马蹄 涡 产生 的 力 ; 
原则 上 同样 也 可 以 求 诱导 阻力 ,但 是 应 用 中 一 般 采 用 以 下 升力 线 理 论 建立 的 与 升力 之 间 
的 简单 关系 给 出 。 

下 面 介 绍 两 个 计算 实例 。 

如 图 4.7 所 示 平 板 后 掠 惨 , 上 反 角 为 零 , 弦 比 X=3.5、 根 档 比 了 = 5, 半 展 长 1/2 = 
0.655m、 前 缘 后 掠 角 Xe = 45"。 在 后 掠 慑 上 展 向 和 弦 向 等 距 分 布 马蹄 涡 , 行 数 为 10, 列 数 
为 5, 采 用 以 上 升力 面 方法 计算 升力 线 斜率 C = 0.0450/ 度 。 根 据 中 国 空气 动力 研究 与 发 
展 中 心 低速 所 的 实验 数据 ,在 小 迎 角 线性 范围 内 整理 得 到 的 升力 线 斜 率 C: = 0.0484/ 度 。 

理论 上 ,马蹄 涡 数目 越 多 ,计算 结果 越 精 确 , 但 是 实际 情况 并 非 如 此 。 为 了 考察 布置 
的 马蹄 涡 数 目 对 计算 结果 的 影响 , 先 固 定 列 数 为 20, 行 数 由 5 变化 到 60, 发现 计算 结果 
变化 很 小 ;再 固定 行 数 20, 列 数 由 5 变化 到 600, 对 计算 结果 有 一 定 影响 ,计算 过 程 数 据 采 
用 双 精 度 存 储 运 算 ,误差 有 所 改善 。 考 察 以 后 发 现 ,增加 列 数 以 后 ,在 相 邻 控制 点 引起 的 
诱导 速度 相差 较 少 ,使 得 求解 马蹄 涡 强 度 y, 建立 阶 线性 代数 方程 组 的 矩阵 条 件数 变 
大 。 因 此 ,采用 涡 格 法 计算 机 咽 气 动力 特性 ,需要 合理 分 布 马 蹄 涡 ,同时 建议 考察 马蹄 涡 
数目 对 结果 的 影响 。 

通过 和 实验 数据 的 细致 比较 ,考察 平板 后 掠 惨 平面 形状 参数 对 涡 格 法 计算 精度 的 ,发 
现 计算 与 实验 结果 的 误差 随 展 弦 比 、 根 梢 比 和 前 缘 后 掠 角 的 增加 而 减少 ,对 于 大 展 弦 比 的 
直 机 器 的 升力 特性 有 较 高 的 预测 精度 。 








图 4.7 涡 格 法 求解 于 板 后 掠 要 的 升力 特性 i mas 涡 格 法 求解 三 常委 的 升力 特性 


如 图 4.8 所 示 平 板 三 角 辟 , 展 芒 比 为 1 =3.3563, 半 展 长 为 1/2 = 0.641m, 前 缘 后 掠 角 

Yo = 50°。 在 后 掠 村 上 等 距 分 布 马蹄 涡 , 行 数 为 5, 纵 数 为 20, 升 力 线 斜率 的 实验 结果 为 C: 

=0.0493/ 度 ,用 以 上 涡 格 法 计算 结果 为 C = 0.0532/ 度 。 可 以 看 出 ,采用 涡 格 法 求解 较 大 
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后 掠 角 的 机 翼 升 力 ; 产 生 较 大 误差 ,表明 这 一 方法 存在 一 定 的 应 用 局 限 性 ,其 原因 在 本 章 
最 后 一 节 讨 论 。 

隐身 技术 已 成 为 现代 航空 飞行 武器 研制 的 关键 技术 之 一 。 研究 表 明 , 采 用 合理 地 设 
计 气 动 外 形 来 减少 主要 威胁 方向 上 的 电磁 波 散 射 强度 是 降低 雷达 散射 截面 \ 提 高 隐身 性 
能 的 一 种 很 有 效 的 方法 。 现 代 隐 身 飞 机 大 多 采用 多 平面 辟 边 缘 小 折 角 、 饮 齿 状 后 缘 等 外 
形 设 计 原 则 。 

如 图 4.9 所 示 , 美 国 隐身 战略 到 炸 机 B - 2 采用 独特 的 拐 折 翼 布局 ,利用 后 缘 安 装 有 8 
个 操纵 面 (6 个 升降 副 翼 和 2 个 方向 舵 ), 无 明显 机 身 和 尾翼 ,最 大 限度 地 减少 了 该 机 的 雷 
达 . 红 外 .电光 特性 ,在 正常 探测 距离 下 ,B-2 的 雷达 散射 截面 与 一 只 小 鸟 相当 。 

对 图 4.7 所 示 后 掠 翼 进 行 修 形 ,得 到 图 4.10 所 示 拐 折 翼 。 布 置 行 数 为 20、 列 数 为 20 
马蹄 涡 , 采 用 以 上 涡 格 法 计算 升力 线 斜 率 Ci =0.0596/ 度 ;实验 结果 为 Ci =0.0468/ 度 。 

采用 涡 格 法 对 中 国 空气 动力 研究 与 发 展 中 心 低速 所 进行 的 近 20 种 机 器 布 局 实验 的 
计算 ,通过 比较 小 迎 角 范 围 内 升力 线 斜率 ,发 现 如 果 合 理 布置 马蹄 涡 行 数 和 列 数 ,绝对 值 
误差 可 以 在 10% 以 内 ,表明 升力 面 理论 的 预测 精度 还 可 以 用 于 工程 应 用 。 





4.9 隐身 战略 率 炸 机 了 B- 2 布局 图 4.10 涡 格 法 求解 拐 折 必 的 升力 特性 


84.2 升力 线 理论 


在 速度 势 理论 指导 下 ,机 可 采 用 附着 涡 , 为 了 满足 Helmholtz 定理 ,增加 了 自由 涡 面 ， 
按照 以 上 升力 面 理论 模型 ,在 机 辟 平 面 布置 基 元 涡 来 代 蔡 机 可 对 流 场 产 生 的 扰动 ,建立 了 
升力 面 基本 积分 方程 (4.14) 式 。 为 了 求 出 给 定 几何 参数 的 机 回升 力 ,布置 离散 的 马蹄 涡 
近似 连续 的 基 元 涡 , 选 择 有 限 控制 点 近似 整个 机 轻 物 面 边 界 条 件 , 使 积分 方程 变 为 线性 方 
程 组 ,这 是 所 谓 格 子 法 求解 。 机 器 格 子 法 与 轻型 鳞片 法 原理 一 致 ,二 者 求解 过 程 相似 。 

如 图 4.11 所 示 , 对 于 大 展 弦 比 直 机 翼 , 采 用 Weissinger 升力 面 简化 模型 划分 网 格 以 

61 


飞行 器 部 件 空气 动力 学 


后 ,得 到 的 网 格 接近 抢 形 ,各 经 剖面 1⁄4 弦 长 点 连 线 是 直线 段 ,马蹄 涡 的 附着 涡 线 平行 于 > 
轴 。 如 果 马 路 涡 强 为 P'( z) ,考察 沿 着 展 向 两 个 马蹄 涡 相 邻 的 两 条 自由 涡 线 ,方向 相反 ,对 
机 咽 上 其 他 点 的 作用 相互 抵消 一 部 分 ,因此 两 条 自由 涡 线 相当 于 一 条 混 强 为 T(z + dz) - 
六 (2) 渴 线 产生 的 扰动 。 如 果 网 格 数目 趋 于 无 穷 \ 网 格 尺 度 趋向 0, 自由 涡 线 成 为 自由 涡 
面 ,自由 涡 面 的 涡 强 采 用 微分 表示 形式 : 


dr(z) = art), = y(z):dz 


这 样 一 来 ,机 到 可 以 采用 放置 在 1/4 弦 点 连 线 上 单位 长 度 涡 强 为 yY(z) 基 元 涡 代 替 。 
机 贾 升 力 由 附着 涡 产生 ,习惯 上 称 1/4 弦 点 连 线 为 升力 线 ;由 于 y(z) 和 荆 (z) 具 有 以 上 关 
系 ,只 需 确 定 附 着 涡 强度 卫 (z) 就 可 以 得 到 机 可 升 力 。 求 解 T(z) 可 以 采用 以 上 升力 面 理 
论 的 格子 法 ,但 是 采用 下 面 介绍 的 根据 机 可 平面 形状 参数 直接 给 出 P(z) 分 布 的 升力 线 理 
论 更 为 简便 。 








图 4.11 大 展 弦 比 直 机 要 的 涡 格 法 模型 
为 便于 表达 ,如 图 4.12 所 示 ,把 升力 线 放 在 z 轴 上 ,根据 上 一 节 推 导出 的 公式 ,附着 
WAT z 轴 上 任意 点 的 扰动 速度 为 0; 在 风 轴 系 下 ,自由 涡 相 对 z 轴 上 任意 点 的 扰动 速度 只 
A y 方向 分 量 ,z 轴 上 点 处 自由 涡 对 升力 线 z 点 引起 的 扰动 速度 : 





图 4.12 下 洗 速 度 模 型 


do, ( )= dr(¢) _ 7(E)*dt 
7 = Anl E-z) Anl E-z) 
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全 部 自由 涡 对 升力 线 上 任意 点 z 的 扰动 速度 : 


2 yy(¢) 
s (z) = | m 4xz( É — 林业 
由 于 自由 涡 的 扰动 速度 是 向 下 的 , 称 为 下 洗 速度 ,规定 向 下 为 正 : 


or(z) == (2) =- f 了 (4.14) 


因为 有 了 下 洗 速度 , 流 场 中 z 点 的 速度 不 再 是 均匀 来 流 , 当地 速度 V.(z) 称 为 有 效 速 
度 :V.(z) = Y。+ vr(z), 它 与 自由 来 流速 度 的 夹 角 称 为 下 洗 角 e(z) ,也 规定 向 下 为 正 ;下 
洗 角 和 下 洗 速度 有 如 下 关系 : 


e(z) = arctan ” (4.15) 
流动 方向 的 改变 相当 于 改变 了 z 点 处 对 应 TREABA, 当地 有 效 迎 角 : 
a.(z)=a(z) -elz) (4.16) 


式 中 a(z) 是 z 点 当地 咽 型 陀 线 相对 于 自由 来 流速 度 的 夹 角 , 称 为 几何 迎 角 ,对 于 无 扭转 
的 平板 机 要 ,就 是 机 贺 迎 角 a(z) = ao 

由 于 存在 下 洗 速 度 , 翼 剖 面 气 动力 相当 于 有 效 速度 及 (z) 流 过 有 效 迎 角 a, (z) HR 
气动 力 , 则 z 点 机 翼 微 元 受到 的 气动 力 : 


dF(z)= oV, x [T(z)dz] (4.17) 
在 x 方向 投影 称 为 诱导 阻力 : 
dF, (z) =dF(z)*sine = p°vr(z)°T(z) dz (4.18) 
在 yy 方向 投影 为 当地 升力 : 
dF, (z) =dF(z)*cose =p°u« T(z)"dz (4.19) 


AJRAL BE BUR z 点 位 置 距 剖面 的 气动 力 特 性 等 于 这 点 惨 剖 面 对 应 惨 型 

的 气动 力 特性 。 根 据 这 一 假设 条 件 , 如 果 在 机 器 z 点 当地 咽 剖 面 对 应 咽 型 的 升力 线 斜率 

为 ao( 前 面 已 经 介绍 ,如 果 没 有 提供 所 用 轻型 的 升力 线 斜率 ,可 以 采用 上 一 章 薄 姻 理 论 得 
到 的 结果 ao = 2r) , SRA EARRA: 

Cro(z)=ao*[atz)-ao(z)-e(z 门 Aao [ao(z)-e(2z)] (4.20) 

这 里 au(z) = a(z) - ao(z) 为 经 剖面 从 零 升 力 线 算 起 、 相 对 于 自由 来 流 的 绝对 迎 角 , 对 于 

必 剖 面 采 用 相似 辟 型 的 无 扭转 机 可 , 沿 展 向 绝对 迎 角 不 变 :au(z) = a。。 

EFU RO dz 气动 力 特性 又 写 为 : 

dF,(z) = Cuw (z)" 方 0" 地 "6(z)*dz f (4.21) 


AP 5(z) 当 地 弱 长 ,XFW PS03887 JJ 83: 
比较 (4.19) 和 (4.21) ,得 出 : 


T(z) = ao us + D(a) + [a,(z) - €(2)] 
= Ta ` u, ° b(z) ` [< -三 | 
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-地 mu + D(a) + Lasta) + | Sat] (4.22) 


这 就 是 升力 线 理论 的 基本 积分 方程 ;因为 在 积分 符号 内 含有 环 量 了 (z) 的 微分 形式 y( t), 
有 时 又 称 为 升力 线 理论 的 基本 积分 一 微分 方程 。 

对 于 U4 弦 点 连 线 为 直线 机 可 的 平面 基本 形状 主要 取决 于 5(z) 分 布 , 确 定 来 流 迎 角 
aa (2) UE ,基本 积分 方程 中 仅 有 一 个 未 知 数 环 量 厂 (z) ,原则 上 可 以 求 出 ;除了 少数 可 以 
直接 写 出 解析 形式 的 机 器 平面 外 ,一 般 采 用 Fourier 级 数 近 似 求解 。 


引入 中 间 变 量 £ = -二 cosg， 记 > = -eos0) ,由 则 有 如 下 关系 : 


d£ == sin0+- 46, £ = z = + (cos, — cos0) 








ro- PPT aO 
升力 自理 论 的 基本 积分 方程 变 为 : 
PCO) = on uo + BCO) [el0) + et) ort do] (4.23) 


根据 理论 分 析 和 实验 观测 在 机 桶 翼 梢 处 没有 压力 差 , 环 量 满足 :P(0) = P(r); 因 此 ， 
在 建立 环 量 T(z) 的 Fourier 级 数 时 ,可 以 写 为 如 下 形式 : 


T(01) = 21: Dá, ` sin(n0)) (4.24) 
根据 机 器 左右 对 称 特性 ,有 rO) = T(x - 0), 即 : 
DA sin(nô,) = = xA, ` sin[ n (z — 01)] 
如 果 n 为 偶数 ,有 sinl n(x -60)] =- sinr, ), 因此 对 应 的 4:。= 0。 
P) = 21: we: Sana * (2n - 1)cos[ (2n = 1)0,] 
利用 关系 式 ， - 


(n8) sin( zl ) 
I, 0 CO cosg ) 30 = f“ sin0, 
这 样 ,有 : 
D dan- . C2n ~ 1)sin[ (2n ~ 1)0,] 
T' (8) 41 _ 
2 ` us al. [cos(0,) - cosl 6y]? - 于 一 
代入 升力 线 理论 基本 积分 方程 


21 us’ > Aai .sin[ (2n — 1)0,] 
n=1 


1 . 21 Aima : (2n -1)sin[ (2n ~ 1)0,] 
= 7m’ us - b(0,) ， a (0,) — n=1 





sinô; 
整理 以 后 写 为 : 
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41 > Am * sinf (2n - 1)0,] 
n=l 


= a ° b(0,) -| a,(0,) - 5 六 Cn < 1) ° Ana ° sin[ (2n -— 1)6,1] 
(4.25) 
为 了 确定 系数 Ann - AURA sin[ (2n - 1)0,] 以 后 在 [0,x] 区 间 积 分 ,应 用 积分 关系 式 : 


T 
z msan 


| sin(n8) + sin(m0)d0 = Ë 
. f “0 mæn 
可 以 写 出 An- 表达 式 。 

实际 应 用 中 ,不 可 能 使 用 环 量 Fourier 级 数 的 无 限 项 ,一 般 取 前 几 项 近似 。 如 果 取 ;项 ， 
则 需要 确定 41, 4,4;,…, hzi1, 在 9, € (0,z/2) 范围 内 取 ; 不 相同 的 值 , 代 人 上 式 , 建 立 
i 阶 线性 方程 组 ,可 以 求 出 i 个 未 知 量 。 

例 4.1 对 于 展 弦 比 1 = 6、ao。 = nf a 的 无 扭转 矩形 机 器 5(z) = b, KRE 
Fourier 级 数 的 前 3 项 。 

解 :把 已 知 条 件 代 入 升力 线 理 论 的 级 数 方程 (4.25) 式 , 得 到 : 


3 
12 Š} Am- * sin[ (2n — 1)6,] 
n=1 
; 
= m° [a 一 = > (2n - 1) ° 4 ` sin[ (2n — 1)6,]] 
w Áo = = ,整理 以 后 得 : 
. N Tx yh f .. 3x 。 
À = À, ° (1 + Tsin, )sin0, + Az ° (1 + Tsing, )Sin30, 
5r. e 
+ Á; ° (1 + Tising) 5in50, 

取 = {Z,A RAERER 3 MAETH, R: 


A, = 0.9160Ao,. Ás = 0.106945, As = 0.01524, 
得 到 环 量 分 布 : 


r0) = “° (0.9160sin0, + 0.1069sin30, + 0.0152sin50,) 
求 出 环 量 T'(z) 分 布 以 后 ， 代入 升力 公式 (4. 19), 治 展 向 积分 ， 得 到 机 翼 升 力 : 
F, =p ° É. T'(z) ° dz 


. Í na 


= p . u, °. f SAn ssin[ (2n 一 1)0,.] . sin0, dô; 
n=1 
积分 以 后 发 现 只 有 第 一 项 对 机 票 升力 有 贡献 ; 
F, = P + ú, + Ay ° 


tə|a 
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得 到 机 器 升力 系数 : 


2 


C, =r A A, ° 


XF3RJISLE HIH TUR S 0 3638569, 沿 展 向 绝对 迎 角 不 变 :az) = 


(4.25) 式 两 边 乘 以 sinb 以 后 在 [0,r] 区 间 积 分 求 4 WA: 


4-A 2. |[a a 2 a o 41 ŽAC + )] 
这 里 r 是 与 机 辟 平 面 形状 相关 的 一 个 小 量 : 


L Faa < . 
r = za 5l 506.) ' 22 Qn - 1) + Aan © sin[ (2n ~ 1)0, a0, 


(4.26) 


。， 在 


(4.27) 


(4.28) 


(4.29) 


(4.30) 


解 出 A, = R EEI) IRA (4.26) 式 ,得 到 : ' 
| C, = — asa _ 
1 + A +r) o 
这 样 可 以 得 到 机 辟 升 力 线 斜 率 : 
C: = — “G _ 
1+ aa +r) 
JAE H, H TIRK 维 效 应 ,在 权 梢 的 环 量 较 小 ,机 可 升力 线 斜 率 Ci AEDT 
型 升力 线 斜 率 ao。 
已 知 环 量 P(z) 分 布 , 可 以 求 出 式 中 下 洗 角 : 
In > nÀ, sin( n0, ) 
elz) = mG) -a ar = a 


对 于 无 扭转 长 直 机 可 ， 自由 涡 面 产生 的 机 要 请 导 图 力 : ` 
Fa = p° W: or(z) 。 T(z) + dz 


TRAN | X ma, sin(m0)] . [D4 sin(n0)]d0 


= p ` u> ` 2y nA 
BUSVS SRE J 82: O a 
Co = 1 S1rA, = rÀ- a(i > =e) = SQ +. Š) 


2 
n=1 n=1 Ai 








这 里 8 = 》 A as 是 与 机 要 平面 形状 相关 的 一 个 小 量 。 


n=1 


ER ARH , URES ART z WRAS ERA: 
Cro) (z) - ° Xo. ( z) 


Cm (z) = Cri) 一 b (z 
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RP Cuo (z) 是 翼 型 绕 气 动 中 心 (1/4 IA) 的 俯仰 力矩 系数 , xox(z) 24 UPS 34 Hb SI 18 
1/4 弱点 离 z 轴 的 距离 。 沿 展 向 积分 ,得 到 机 辟 俯仰 力矩 系数 : 


co (4.34) 


由 于 升力 线 理论 假设 枝 剖 面 气动 为 作用 在 1⁄4 弦 线 点 上 ,没有 考虑 沿 弦 向 的 压力 分 
布 影响 ,因此 得 到 的 俯仰 力 矩 系 数 、 焦 点 和 压 心 比 升力 面 理论 得 到 的 结果 精度 差 。 

根据 以 上 升力 线 理论 推导 过 程 ,可 以 看 出 给 定 机 可 平 面 基本 形状 b(z) 和 来 流 迎 角 
as(z) 以 后 ,就 可 以 求 出 机 器 的 气动 力 特性 。 利 用 以 上 公式 可 以 预测 气动 力 特性 外 ,还 可 
以 进行 不 同 平面 基本 形状 机 咽 之 间 的 气动 力 换 算 。 NRA IRAR BE PATA S 
升力 线 斜率 ,给 定 升 力 系数 以 后 ,绝对 迎 角 为 : 


C 
arrar) - (4.35) 


其 中 第 一 项 记 为 a。= Ci/ao， 它 是 权 型 实现 同样 升力 系数 需要 的 绝对 迎 角 ， 也 是 自由 来 
流 与 机 咽 根 弦 的 绝对 迎 角 。 根 据 上 式 ,达到 同样 的 升力 系数 ,机 器 需 要 比 凤 型 更 大 的 迎 
角 ; 机 器 展 弦 比 4 越 大 ,需要 的 迎 角 越 小 。 

平面 基本 形状 不 同 、 惨 型 相同 的 两 个 长 直 机 器 : 


Cr, . 
Qa Eaa ++ zi) 


aa =a + B CA tr) 


PIRAATE R Co = Ca = C, ? Tita ,有 Qal F Ae Maa E 0026 
对 迎 角 之 间 存 在 : 
afia T2 - 过世) 


Qo2 = Qa 十 X; À; 
如 果 已 知 第 一 个 机 器 的 升力 系数 变化 曲线 Cu ~ aa ,根据 上 式 可 以 换算 得 到 第 一 个 机 器 
的 升力 系数 变化 曲线 Ce ~ aoo 
同样 可 以 建立 两 机 姻 达 到 升力 系数 Co = Cu = Ci 产生 的 诱导 阻力 系数 之 间 的 换算 
公式 : 


(4.36) 


1+O,Ai À, 

= CT yS, Aa% Ra 
图 4.13 中 上 面 两 图 (ay 和 (b) 是 实验 得 到 的 原始 数据 ,下 面 两 图 (ec) 和 (d) 是 根据 
(4.36) 和 (4.37) 换 算得 到 X, = 5 的 相应 曲线 ;由 图 可 见 重合 性 较 好 。 大 量 实验 表明 对 于 
1/4 纺 长 点 连 线 近似 直线 的 直 机 可 ,在 展 纺 比 À > 3 时 升力 线 理论 有 较 好 的 预测 精度 。 利 
用 以 上 关系 可 以 根据 已 有 地 面 风 洞 实验 数据 预测 新 的 机 器 布 局 ,减少 实验 次 数 ,提高 效 
率 。 


Co (4.37) 


例 4.2 EMP EEILR , 展 弦 比 =5, 已 知 环 量 分 布 : 
T(0,) =2u, l a (0.02340sin0, + 0.00268sin30, 
+ 0.00072sm50, + 0.00001sin70, ) 
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图 4.13 不 同 展 弦 比 矩形 机 要 升力 系数 曲线 和 极 曲 线 实验 数据 和 归 一 化 处 理 
求 迎 角 a = 时 机 器 的 升力 系数 和 诱导 阻力 系数 。 
解 : 写 为 环 量 分 布 标准 形式 , 式 中 系数 : 


4r 
A, = 0.02340 i80 


A, = 0.00018700 
A; = 0.0005024- 
A, = 0.0000007 


代入 得 升力 系数 C, =r A .) =0.06451。 诱 导 阻力 系数 Ca = mà? È nd? = 0.00027, 


下 面 考虑 一 个 特例 , 取 : ， ， 
b(z)= boy (7) (4.38) 


6(0) = bo: sin0 
DA F6DBIJE IR, CKE z 轴 [ - 1/2; 1/2] 范 围 ,由 于 174 弦 线 为 直线 ,因此 前 
缘 对 应 的 椭圆 短 轴 长 度 部 /4, 后 缘 对 应 的 椭圆 短 轴 长 度 (3/4) bo; 椭 圆 形 机 器 面积 S= x1: 
2o/4。 代 和 升力 线 理 论 的 基本 积分 方程 的 Fourier 级 数 表达 式 : 
4141 =.ao bo`la, ~ A] 


= 0.0016328 


即 


由 


aya 
A, = 9 z 
KÀ. + ao 


BR DB 5 3283228958, BE WIBUESUEBJSFEL2YF Ait A E K : 
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rT(0)= Tsing 
3 (4.39) 
DG) = T, 1- [2) 


这 里 Pu = 21*w。* -< 。 环 量 分 布 如 图 4.14, 


= + ao 
代 和 人 升力 线 理 论 公 式 可 以 证 明 椭 圆 形 机 票 有 如 下 特点 ， 
(1) 自 由 涡 面 诱导 的 下 洗 角 和 下 洗 速度 为 常数 : 





(4.40) 





(2) 升 力 线 斜率 和 诱导 阻力 公式 中 与 机 器 平 面 形 状 相 关 的 小 量 = = 0 和 ó = 0, WRA 
力 线 斜 率 : 





C=— (4.41) 
, EES 
诱导 阻力 系数 : 
c, = S: (4.42) 


ERMA JJ ER 6813 a PRIH 4 相等 的 情况 下 ,8EBJE SLE HOB RIEK 
升力 线 斜 率 大 ,在 同样 迎 角 飞行 时 可 以 提供 最 大 的 升力 ;同时 提供 相同 升力 所 产生 的 诱导 
阻力 最 小 ;所 以 把 按照 以 上 布置 的 椭圆 形 机 器 称 为 最 佳 平面 形状 机 器 。 





”下 洗 束 并 ( 常数 ) 


图 4.14 椭圆 形 机 奖 的 环 量 及 下 洗 速 度 分 布 


例 4.3'“ 已 知 无 扭转 椭圆 机 辟 根 弦 b。=2m、 展 长 [= 10m， 在 海平 面 空气 中 以 迎 角 a = 
5 .速度 u. = = 40m/s 飞行 ， 假设 要 型 升力 线 伸 训 ao = 2r RAH 和 诱导 阻力 。 
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解 :椭圆 机 器 面积 S = xx CE 4 =15.7m , 展 弦 比 À = £ = 6.369, 动 压 头 q. = 0.5 x 
1.226 x40 = 980.8N/m° o 
机 喜 升 力 线 斜 率 C; = =4.779。 ， ， 





无 扭转 机 翼 升 力 系 数 C, = Ci*a = 0.4168。 
FJI F, = C,* q, * S =6419.06N。 


2 
诱导 阻力 系数 Ca = C: =0.0086。 
诱导 阻力 F. = Co qs:S=132:42N。 


$4.3 大 展 弦 比 直 机 标的 低速 气动 力 特性 


升力 线 理 论 是 建立 在 无 粘 速 势 方程 基础 上 的 ,因此 不 能 准确 给 出 机 可 的 分 离 失速 特 
性 ,但 是 可 以 根据 融 剖面 当地 诱导 下 洗 速度 或 当地 升力 系数 定性 预测 几何 形状 对 失速 的 





影响 。 
根据 前 面 推 导 , 当 地 翼 剖 面 对 应 的 要 邓 升力 系数 Cun (z) 与 环 量 T(z) 关系 为 ; 
Ci (2) =E HUL (4.43) 


假如 器 型 剖面 形状 相似 升力 线 斜率 ai 相等 ， 的 天 转机 和 人 和 当地 翼 
剖面 对 应 的 翼 型 升力 系数 如 图 4.15。 





图 4.15 “常见 的 机 村 形状 环 基 分 布 和 当地 融 剖 雷 的 对 应 契 型 升力 系数 
椭圆 形 机 可 Cu)(z) 是 常数 ,诱导 下 洗 速度 是 常数 ' 沿 展 向 有 效 迎 角 也 是 常数 , 随 着 
迎 角 增 大 ,各 翼 痢 面 同时 达到 最 大 升力 系数 ,同时 失速 。 和 矩形 机 可 Co, (z) 在 翼 根 处 最 
大 ,诱导 下 洗 速 度 沿 展 向 从 翼 根 向 距 梢 增 太 , 有 效 迎 角 沿 展 向 从 翼 根 向 翼 梢 减 小 ,也 是 翼 
根 处 最 大 ,因此 随 着 迎 角 增 大 , 翼 根 处 的 翼 剖 面 首先 达到 最 大 升力 系数 ,开始 失速 对 于 
根 梢 比较 大 (例如 ? > DRRR, 沿 展 向 Cuox(a 在 中 间 最 大 ,因此 失速 发 生 在 机 要 
的 中 间 部 分 ; 随 着 根 梢 比 增 大 ,失速 开始 的 位 置 向 衰 梢 方向 移动 ,对 于 ， = o RRND 
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翼 , 在 很 小 的 迎 角 下 , 费 梢 就 发 生 失 速 分 离 。 以 上 是 升力 线 理论 预测 机 可 的 分 离 失 速 特 
性 ,实际 观测 情况 如 图 4.16 所 示 , 二 者 较为 一 致 ; 随 着 迎 角 增 大 , 精 圆 形 机 器 分 离线 基本 
保持 直线 从 后 缘 向 前 缘 扩展 ,矩形 机 要 分 离线 从 翼 根 后 缘 同时 向 前 缘 和 经 梢 方向 扩展 , 梯 
形 机 可 分 离线 从 接近 惨 梢 的 后 缘 位 置 向 前 缘 和 器 根 方向 扩展 。 








aD: 
FO 


q q 
i (b) 
a =8° . 
10 ° 


' r] = EY sem 


` 


10° — ° 
12° 














图 4.16 大 展 弦 比 直 机 要 的 失速 特性 
同 祥 的 杭 要 失速 面 入 , 权 猎 处 气动 力 产 生 的 、 相 对 于 轴 的 滚 转 力 第 较 太 ,从 飞机 粹 向 
稳定 性 和 操纵 性 来 看 , 翼 根 先 失 速 对 飞行 有 两 方面 好 处 。 首 先 , 机 辟 内 侧 剖 面 的 分 离 气流 
打 到 平 尾 上 可 使 飞行 员 感 受到 它 所 造成 的 护 流 拌 动 警 告 而 避免 进入 失速 状态 ;其 次 , 爵 根 
刚 开始 失速 浪 梢 还 未 失速 ,可 使 全 机 处 于 失速 状态 时 副 田 等 操纵 面 仍 有 控制 和 操纵 飞机 
的 足够 效率 ,以 保证 可 从 危险 的 螺旋 中 改 出 。 因 此 ,从 气动 特性 看 根 梢 比较 大 的 梯形 机 器 
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失速 特性 最 差 ; 但 是 ,梯形 机 辟 最 接近 最 佳 平面 机 融 一 一 椭圆 形 机 履 的 气动 力 特 人 性 ,在 结 
构 和 加 工 方面 比 椭圆 形 机 权 有 优势 ,所 以 一 般 低 速 飞机 还 是 采用 梯形 机 辟 较 多 。 为 了 改 
善 梯形 机 器 失 速 特性 ,保证 咽 梢 迟 于 翼 根 失速 , 常 采取 从 翼 根 向 器 梢 逐步 增 大 的 外 洗 的 几 
何 扭转 、 翼 梢 前 缘 颖 器 和 姻 梢 小 咽 等 措施 ;有 时 也 采用 气动 扭转 从 翼 根 向 咽 梢 改变 惨 型 ， 
使 器 梢 处 零 升 力 迎 角 变 小 。 

图 4.17 是 器 剖面 为 NACA2412 RA, 2 = 5 WWE JE UR Rs Jae 12482 8548 
曲线 和 实验 结果 的 比较 ,变化 规律 较为 一 致 ,差异 随 着 迎 角 增 大 而 增加 ,其 机 理 可 以 分 析 
如 下 :低速 机 权 的 阻力 由 摩 扩 阻 力 . 压 差 阻 力 和 诱导 阻力 三 部 分 组 成 ,在 小 迎 角 范 围 内 ,机 
翼 表 面 没有 气流 分 离 , 压 差 阻 力 很 小 ;摩擦 阻力 系数 基本 随 迎 角 变 化 很 小 ,基本 为 常数 ;在 
非常 接近 零 升 迎 角 情况 下 ,诱导 阻力 系数 接近 零 ,机 姻 阻 力 的 主要 成 分 是 摩擦 阻力 ; 随 着 
迎 角 增 大 ,升力 系数 增 大 ,诱导 阻力 系数 与 升力 系数 平方 成 正比 增 大 ,诱导 阻力 上 升 成 为 
阻力 的 主要 成 分 ,机 咽 阻 力 随 迎 角 变 化 曲线 与 升力 线 理 论 预测 结果 相差 一 个 常数 ; 当 迎 角 
超过 临界 迎 角 以 后 ,机 咽 表面 气流 将 发 生 分 离 , 压 差 阻 力 对 阻力 的 贡献 不 断 增 大 ,导致 升 
力 线 理论 预测 值 逐 步 偏 离 实验 结果 。 

为 了 说 明 升 力 线 理论 适用 范围 ,图 4.18 给 出 了 和 矩形 机 到 的 理论 预测 和 风 洞 实验 数据 
比较 ,可 以 看 出 =5 时 计算 和 实验 符合 很 好 ,但 是 到 了 小 展 弦 比 情况 下 ,从 非常 小 的 迎 
角 开 始 就 出 现 较 明 显 的 差异 。 

实践 表明 ,升力 线 理 论 对 于 1 >3 的 直 机 要 基本 适用 ° 
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$4.4 大 展 弦 比 后 掠 机 杜 的 升力 线 修正 理论 


从 前 面 升 力 线 理 论 建立 过 程 看 ,不 适用 于 后 掠 机 翼 。 对 于 后 掠 翼 的 低速 气动 力 特性 
可 以 采用 前 面 介 绍 的 升力 面 理论 进行 估算 ;在 精度 要 求 不 是 很 高 的 情况 下 ,也 可 以 采用 以 
上 无 限 翼 展 斜 置 费 和 辟 型 之 间 的 关系 ,根据 升力 线 理 论 得 到 的 大 展 弦 比 直 机 辟 器 动力 的 
基础 上 修正 得 到 。 

为 了 说 明 后 掠 翼 的 这 个 绕 流 特点 ,首先 讨论 如 图 4.19 示意 的 无 限 咽 展 斜 置 距 的 绕 流 
问题 。 设 无 限 咽 展 斜 置 机 器 的 后 掠 角 ( 斜 置 角 ) 为 x ,可 将 流 场 中 速度 Y 分解 成 垂直 于 前 
缘 的 法 向 速度 ww 和 平行 于 前 缘 的 切 向 速度 两 个 分 量 ; 自由 来 流速 度 V. 分 解 成 zx。 = 
Uw COSX FÌ Uo; = Uo Siny o 无 限 咽 展 斜 置 机 器 沿 切 向 物理 量 导数 为 零 ,自动 满足 物 面 边界 
条 件 , 流 线 经 过 机 咽 过 程 中 ,不 会 改变 u, = w。,; 上 下 器 面 速度 w 完全 相等 ,对 机 翼 升 力 
没有 贡献 ;因此 ,对 决定 机 器 升力 的 仅仅 是 法 向 速度 u,。 但 是 ,尽管 凡是 个 常数 ,对 流动 
也 有 作用 ,使 无 限 咽 展 斜 置 机 器 绕 流 不 同 于 使 无 限 长 翼 展 直 机 可 ( 即 翼 型 ) 的 绕 流 。 由 于 
在 流 经 机 咽 过 程 中 ,uw 不 断 改 变 , 在 机 器 前 缘 点 附近 u, 趋向 零 , 其 后 不 断 加 速 , 达 到 最 大 
速度 值 以 后 ,到 后 缘 之 前 又 连续 减速 ,因此 流 场 中 合 速度 的 V 方向 和 大 小 也 在 不 断 改变 ， 
使 得 流动 绕 过 无 限 必 展 斜 置 机 辟 的 物 面 流 线 旺 “S"? 形 。 

无 限 翼 展 斜 置 机 杜 升 力 仅 与 法 向 速度 ww 有 关 ; 即 无 限 咽 展 斜 置 机 咽 所 受 的 气动 力 等 
于 来 流 以 法 向 速度 u。, 流 过 该 斜 置 机 器 正 置 后 的 无 限 器 展 直 机 姻 (器 型 ) 气 动力 。 由 于 机 
器 气 动力 系数 是 以 机 器 的 自由 来 流速 度 、 来 流动 压 和 迎 角 定义 的 ， 所 以 需要 把 正 置 后 对 应 
器 型 气动 力 系 数 进行 转换 为 斜 置 机 器 气动 力 系 数 。 

| 





图 4.19 无 限 咽 展 斜 置 器 流 线 及 分 析 模 型 
根据 以 上 分 析 , 如 果 作用 在 无 限 惨 展 斜 置 机 器 和 对 应 无 限 长 器 展 直 机 器 ( 翼 型 ) 上 相 
间 点 上 的 压力 相等 p, = p ,根据 压力 系数 之 间 关 系 : 


__Pp-pe _ p-p» - 
C, “0.5p"w%s O.5o`(u,,leosy) `o x (4.44) 


那么 在 得 到 翼 型 上 任意 点 压力 系数 Cr ,就 可 以 给 出 斜 置 角 为 x ARRERA EILER 
73 


飞行 器 部 件 空气 动力 学 
点 的 压力 系数 C, o 
展 向 单位 长 度 无 限 爵 展 斜 置 机 可 和 对 应 应 滤 型 上 升力 系数 
C, = 下 ca - Co(z)]dx 


1 fh ' 
6 = gfi Lanea = Gaalan 


无 限 权 展 斜 置 机 翼 和 对 应 辟 型 之 间 沿 纺 向 坐标 关系 x = x,/cosx , WIE EEA x, 在 
斜 置 机 器 距 前 缘 点 就 是 x ,压力 系数 Ca (x, ) 和 C,(x) 之 间 关 系 如 上 ,对 Ci 积分 变量 进行 
变换 x = x, “blb, ,考虑 b= b, Icosy s PHT 18 : 
C, = G;, ` cos? y (4.45) 
XE 8 8 u e BE RS hA UP MIX 3 EIRA,  TEgE rS 3 KITE 
BRASU ASP EN RR La E KI; . 
Cp = Cm * cos? x (4.46) 


Rm VV=V cos A 


V sina 





图 4.20 ERRRPERAASHAHERRZEMWAKRK 
如 图 4.20 所 示 ,无 限 恬 展 斜 置 机 辟 迎 角 和 对 应 涡 型 迎 角 之 间 的 关系 : 


us sina sina a 





q, = sina, ” uen CoS% cosx (4.47) 
Hapu JF 20133 SJ 2003 2 RA: 
c = 86 qes x]. — Circos ` (4.48) 


在 以 上 无 限 咽 展 斜 置 机 咽 的 基础 上 讨论 后 掠 机 惨 。 .如 图 4.21 所 示 , 后 掠 机 翼 可 以 认 
为 由 两 个 对 称 的 有 限 长 斜 置 机 器 组 成 ,但 是 ,由 于 后 掠 翼 有 翼 根 和 咽 梢 的 存在 ,这 将 使 后 
掠 翼 的 气动 特性 和 无 限 惨 展 斜 置 器 有 所 不 同 , 会 引起 “ 翼 根 效应 ”和 “ 茎 梢 效应 ”。 从 图 中 
可 以 看 出 ,后 掠 机 加 半 器 展 的 中 间 部 分 的 绕 流 图 画 与 元 限 唤 展 斜 置 机 咽 十 分 接近 , 展 向 速 
度 接 近 us, = u. siny ,机 器 的 物 面 *S" 形 流 线 。 后 掠 翼 对 称 前 面 内 平行 于 前 缘 的 展 向 速 
E u = 0, 在 翼 根 上 表面 的 前 段 , 流 线 偏 离 对 称 面 , 流 管 扩张 变 粗 ,流速 减 慢 ,压强 升 高 ( 吸 
力 变 小 ); 而 在 后 段 , 流 线 向 内 偏 斜 , 流 管 收缩 变 细 , 流速 加 快 ,压强 降低 (吸力 增 大 )。 必 梢 
部 分 情况 正好 相反 ,在 咽 齐 面前 段 吸力 变 大 ， 后 虹吸 力 变 小 。 ERIR FREH EMRA 
AF052 [E] 的 压力 系数 分 布 规律 如 图 4.21 所 示 。 

后 掠 机 辟 的 “ 避 根 效应 "与 “ 翼 梢 效应 "引起 翼 弦 的 压强 分 布 发 生变 化 ,这 种 变化 在 机 
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图 4.21 后 掠 要 流动 图 画 和 可 根 效应 与 必 梢 效应 


咽 上 表面 前 段 较为 明显 ,而 且 上 表面 前 段 对 升力 贡献 较 大 ,所 以 “ 翼 根 效应 ”使 翼 根 部 分 的 
升力 系数 减少 ,而 “ 惨 梢 效应 "使 翼 梢 部 分 的 升力 系数 增 大 。 因 此 ,后 掠 机 翼 的 剖面 升力 系 
数 沿 展 向 的 分 布 如 图 4.22 所 示 。 可 以 看 出 后 掠 角 使 咽 误 面 升力 系数 C,o (z) 最 大 值 向 可 
梢 方向 移动 ,这 是 由 于 “ 辟 根 效应 ”在 翼 根 附近 存在 正 的 展 向 压强 梯度 ,导致 流体 从 必 根 
向 跨 梢 方向 流动 ,使 曙 梢 附近 附 面 层 较 大 ;同时 “ 翼 梢 效应 ”在 淆 梢 附近 存在 负 的 展 向 压 
强 梯 度 , 因此 后 掠 机 器 更 易于 在 翼 梢 发 生 分 离 失 速 。 后 掠 角 越 大 ,分 离 失 速 迎 角 越 小 。 
由 于 “经 根 效应 ”的 正 压强 梯度 , 翼 梢 分 离 以 后 ,分 离 区 向 翼 根 发 展 速度 较 慢 ,失速 引起 升 
力 变化 比 长 直 机 可 平缓 ;但 是 ,两 侧翼 梢 分 离 不 对 称 使 飞机 发 生 滚 转 拌 动 ,因此 失速 迎 角 
称 为 抖动 迎 角 ,其 相应 的 升力 系数 称 为 抖动 升力 系数 。 

后 掠 惨 经 梢 过 早 的 失速 使 得 最 大 升力 系数 和 临界 迎 角 比 相同 展 弦 比 直 机 可 的 升力 系 
数 小 ,图 4.23 为 后 掠 翼 与 相同 展 弦 比 直 机 器 的 升力 系数 曲线 的 比较 ,由 图 看 出 ,最 大 升力 
系数 减 小 约 20% ;临界 迎 角 减 小 约 >。 需 进一步 指出 的 是 ,后 掠 翼 在 临界 迎 角 附近 升力 
变化 较 直 机 辟 缓 和 ,这 是 由 于 后 掠 翼 必 梢 失速 后 , 翼 根 部 分 尚未 失速 。 
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图 4.22 前 面 升力 系数 洛 展 向 分 布 比较 图 4.23 相同 展 弦 比 升力 系数 比较 


由 于 后 掠 机 可 存在 “ 辟 根 效应 ”和 ”* 辟 梢 效应 ", 所 以 后 掠 角 的 影响 不 能 简单 的 采用 
(4.48) 式 把 直 机 辟 升 力 线 斜 率 中 经 型 的 升力 线 斜 率 a, 替换 为 无 限 翼 展 斜 置 机 辟 升 力 线 
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斜率 ao "cosX 得 到 ,应 用 中 采用 如 下 经 验 修正 得 到 后 掠 机 可 升 力 线 斜 率 : 


_ Go COSXe 
GL = TY K- a cosy, (14 c) (4.49) 





这 里 x, 称 为 有 效 后 掠 角 : 
tany, = tanxo - — 02 — (4.50) 
SAt) 


AP 及 称 为 展 弦 比 修正 因子 ,r 称 为 根 梢 比 , 7 为 修正 因子 , 查 表 求 出 ,参见 图 4.24。 
后 掠 机 可 的 诱导 阻力 特性 依然 可 以 按照 长 直 机 事 公 式 : 


aà 


通过 升力 特性 估算 ,但 是 其 中 6 参数 不 再 根据 升力 线 理论 确定 ,而 是 称 为 修正 因子 , 查 表 
得 到 。 
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æ COS X e & COS X e 


图 4.24 后 掠 机 可 升力 线 斜率 经 验 公 式 的 修正 因子 
实验 表明 ,在 迎 角 z < 5" 情况 下 ,升力 线 理论 预测 得 到 机 要 压 心 位 置 与 实验 数据 符合 
较 好 ; 当 迎 角 再 增 大 时 ,实验 压 心 位 置 比 预 测 值 靠 后 ; 当 a > 20" 以 后 出 现 大 迎 角 的 非 线性 
特征 ,曲线 影响 因素 多 、 变 化 规律 较为 复杂 ,在 5° < <20* 范 围 内 工程 上 可 以 近似 采用 如 
下 修正 : | 
X,=(X,).-=+ CAR), (4.51) 


式 中 (AXp)。_xw 为 .a = 20? 时 相对 后 移 量 ,根据 实验 数据 整理 给 出 。 

例 4.4 无 扭转 等 弦 长 后 掠 机 可, 展 芒 比 和 = 5, 翼 型 升力 线 斜 率 a, = 2r, 各 剖面 1/4 
弦 线 点 连 线 的 后 掠 角 yox = 45°, 求 低速 流动 迎 角 a =5.0° 时 的 升力 系数 。 

解 : 根 梢 比 y= 1,521 à =5, 代 和 人 公式: 


45 
tany. =l- 35%5x2 709 


得 到 有 效 后 掠 角 : y, ~42°; 推 出 修正 因子 图 表 中 坐标 : 


A _ 5 
qaocosx。 2x x0.743 


查 表 知 修正 因子 K=0.08 和 r =0.17, 因 此 ,有 : 
76 l 
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Go ° COS X _ 2x x 0.743 
1+ K*ao*cosy,(1+r) 1+0.08x2rx0.743x1.17 


得 到 迎 角 a =5.0° 时 的 升力 系数 : 


C, = Ci'a=3. .25 36 = 0. .283 


=3.25 
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84.5 小 展 弦 比 三 角 翼 的 低速 气动 力 预 测 方法 介绍 


超声 速 飞行 器 ， 尤其 是 导弹 径 常 采用 前 缘 后 掠 角 很 大 的 小 展 弦 比 三 角 翼 布局 ,由 于 
大 部 分 飞行 器 要 经 历 低 速 阶段 才能 达到 高 速 ,因此 分 析 小 展 弦 比 三 角 翼 低速 气动 力 性 能 
也 很 有 必要 。 

三 角 咽 是 后 掠 翼 的 特例 ， 下 血 面 压强 较 高 的 气流 通过 翻 向 上 浪 面 ， 产生 侧 向 涡 ,导致 
器 梢 附近 器 面 存在 横流 速度 ,会 使 三 角 咽 的 上 器 面 流 线 像 后 掠 翼 一 样 旦 “S” 形 ,因而 在 三 
角 歼 上 也 有 轻 根 效应 和 翼 梢 效应 。 在 大 展 弦 比 情况 下 ,三 角 咽 的 侧 向 涡 的 影响 范围 仅仅 
是 翼 梢 的 小 部 分 ,因此 按照 前 面 介绍 的 升力 面 理论 或 升力 线 理论 可 以 得 到 与 实验 较为 符 
合 的 预测 结果 ;对 于 小 展 弦 比 机 翼 , 如 图 4.25 示意 ,在 很 小 的 迎 角 下 就 发 生 从 顶点 开始 的 
流动 分 离 ,形成 前 缘 脱 体 涡 ; 脱 体 涡 的 强度 和 位 置 与 机 翼 的 迎 角 相 关 , 当 迎 角 较 小 时 , 涡 卷 
靠近 前 缘 , 随 着 迎 角 增 大 , 涡 卷 变 粗 增强 , 涡 心 逐渐 向 翼 根 移动 , 当 迎 角 增 大 到 一 定 程度 
时 ,机 咽 大 部 分 处 于 涡 卷 的 控制 之 下 ;从 前 缘 卷 起 的 涡 面 的 强度 沿 流向 是 变化 的 ,在 迎 角 
增 大 到 一 定 程度 ,还 会 出 现 二 次 分 离 现象 ,这 时 前 面 介绍 的 ,基于 无 粘 假 设 的 线 化 理论 不 
再 适用 。 
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图 4.25 j= fi 3939052838 B1412F3123F 45 BR. 


对 于 脱 体 涡 导致 升力 增加 的 流动 机 理 进行 简单 分 析 。 如 图 4.26 示意 ,气流 流 过 具有 
正 迎 角 的 三 角 贾 ,前 缘 脱 体 涡 在 其 内 侧 诱 起 气流 下 洗 ,在 外 侧 诱 起 气流 上 洗 , 下 洗 区 的 局 
部 迎 角 减 小 ,升力 减 小 ;上 洗 区 的 局 部 迎 角 增 大 ,升力 增 大 ,这 种 现象 称 为 法 洗 效 应 ;由 于 
上 洗 区 的 问 面 面积 较 小 ,所 以 下 洗 区 所 造成 的 升力 损失 往往 大 于 上 洗 区 的 升力 增 量 , 即 法 
洗 效应 是 使 三 角 必 升 力 减 小 的 。 脱 体 涡 在 必 面 上 所 诱 起 的 切 向 锭 度 分 布 , 其 方向 是 由 加 
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根 指向 器 梢 ,其 大 小 与 距 涡 心 的 距离 有 关 , 高 涡 心 越 近 , 切 洗 速 度 越 大 ;反之 , 则 越 小 。 切 
洗 速 度 使 流 经 机 咽 表 面 的 主流 速度 偏 斜 并 增 大 致使 咽 面 升力 增 大 ,这 神 现象 称 为 切 洗 效 
应 。 : 





图 4.26 脱 体 涡 的 切 洗 效 应 和 法 洗 效应 


与 大 展 弦 比 机 翼 相 比 ,在 小 迎 角 下 , 滤 根 效应 和 法 洗 效 应 使 根部 前 面 的 有 效 迎 角 减 
小 ,三 角 权 的 升力 系数 较 小 。 随 着 迎 角 增 大 , 脱 体 涡 变 粗 增强 , 且 涡 心 逐步 向 辟 根 移动 ,由 
于 脱 体 涡 的 切 洗 效应 ,使 机 可 上 表面 产生 了 附加 的 吸力 , 故 使 升力 系数 非 线性 地 增 大 ; 当 
迎 角 增 大 到 一 定 程 度 以 后 ,由 于 脱 体 涡 在 辟 面 上 “破碎 ”, 切 洗 效应 显著 下 降 , 附加 吸力 减 
小 , 故 使 升力 线 斜率 逐渐 减 小 ,整个 升力 曲线 呈 “S” 形 非 线 性 变化 。 由 于 横向 流动 的 均 压 
作用 使 器 面 的 逆 压 梯度 减 小 ,又 因 脱 体 涡 控制 了 相当 大 部 分 惨 面 ,不 断 地 给 附 面 层 输入 能 
量 , 所 以 小 展 弦 比 三 角 辟 很 难 出 现 失速 。 只 有 当 迎 角 很 大 , 脱 体 涡 的 破碎 点 移 至 机 辟 前 部 
时 , 才 会 出 现 分 离 失 速 。 

由 于 升力 系数 随 迎 角 的 变化 规律 呈现 出 明显 的 非 线性 特征 ;因此 ,前面 介 绍 的 升力 面 
理论 也 难以 得 到 较为 精确 的 小 展 弦 三 角 辟 气动 力 特 性 预测 结果 。 对 平板 翼 型 从 理论 上 分 
析 存 在 “前 缘 吸 力 "这 一 推论 , 受 此 分 析 方 法 启发 ,对 于 尖 前 缘 、 小 展 弦 .平板 三 角 翼 ,Polha- 
mas 于 1966 年 提出 如 下 所 谓 的 “前 缘 吸 力 比 拟 ” 估 算 模 型 ,可 以 得 到 较 好 的 预测 精度 。 从 
下 面 介绍 中 可 以 发 现 ,“ 前 缘 吸 力 比拟 "估算 模型 建 模 时 没有 考虑 粘性 引起 前 缘 脱 体 涡 影 
响 ,采用 的 假设 显得 较为 牵强 附会 。 

假设 平板 三 角 翼 产生 环 量 为 卫 , 则 机 贺 法 向 力 : 尺 = plus cosa) " 厂 , 由 于 环 量 是 速 
度 u. .sina 产生 的 ,因此 全 x u, sina ;三 角 翼 法 向 力 系 数 可 以 写 为 : 


R 
Cy =. = K,sina * cosa (4.52) 


在 小 迎 角 范围 内 , Cv= Gi"a = K, a, IN k K, 就 是 升力 线 斜率 KK = CL; AMES 
可 以 看 出 K, 是 一 个 仅仅 与 平面 几何 形状 有 关 的 量 , 不 随 迎 角 变 化 ,可 以 根据 线 化 理论 求 
出 。 

前 面 章节 已 经 介绍 ,对 于 无 厚度 平板 要 型 ,在 势 流 理论 假设 条 件 下 不 存在 阻力 ,为 了 
克服 法 向 力 在 流向 的 分 量 ,推论 存在 前 缘 吸 力 ,吸力 大 小 为 C'sina。 尖 前 缘 平板 三 角 咽 
法 向 力 在 流向 的 分 量 不 一 定 正好 是 诱导 阻力 ,二 者 之 间 的 差异 就 是 前 缘 吸 力 。 如 图 4.27 
示意 ,前 缘 吸 力 在 流向 的 分 量 满足 : 

. . “Co 
Cr = Cy Sina — Cy = Cy sina 1- — =) 


(4.53) 
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ç 位 流 
(a) ( 尖 前 缘 ) 
, c 
(b) ”位 流 
c ` ( 圆 前 缘 ) 


(c) 





分 离 流 
{ 尖 前 缘 ) 


.图 4.27 “前 缘 吸 力 比拟 "估算 模型 示意 图 
可 以 根据 线 化 理论 ,在 小 迎 角 范围 内 Cy = Ci, sina ~a = Cri/Cr ~ G, / K, ,参数 K; = 
Cal C 是 一 个 仅仅 与 展 弦 比 和 机 辟 平 面 几何 形状 有 关 的 量 , 上 式 写 为 : 
Cr = Cy*sina (1 — K, * K,) = K, (1 — K, * K,)* sina cosa (4.54) 
已 知 前 缘 后 掠 角 , 记 K, = K, (1 - 到 KK)/cosxo, 总 的 前 缘 豚 力 系 数 :; 


C, = Cr meXo = K, * sin a * cosa (4.55) 


以 上 是 在 没有 发 生 分 离 ， KARERE 大 的 情况 下 ,理论 上 推导 出 的 结论 。 由 于 前 
缘分 离 涡 ,改变 了 前 缘 吸力 的 方向 ,从 向 前 拉 变 为 与 三 角 翼 面 垂直 的 法 向 ;或 者 分 离 涡 在 
上 翼 面 的 前 缘 产 生 负 压 ,引起 升力 的 增 量 在 数量 上 等 于 前 缘 吸 力 。 这 样 , 尖 前 缘 平 板 三 角 
奖 的 升力 系数 : 


C, = Cy + Cu = Cp'oosa +C, (4.56) 

应 用 中 根据 在 小 迎 角 范 围 内 线 化 理论 计算 出 参数 K, MK, ,如 图 4.28, 从 推导 过 程 可 

以 看 出 ,这 两 个 参数 都 仅仅 与 平面 几何 形状 有 关 , 假设 两 个 参数 在 大 迎 角 范围 内 依然 可 
用 ,按照 以 上 公式 可 以 算出 尖 前 缘 平板 三 角 翼 的 升力 系数 。 


dd 






一 一 - HKR 
一 一 升力 面 理论 
05 os 1 20 7 30 35 À | f 
， ”图 428， 线 化 理论 计算 得 出 的 三 角 浊 修正 参数 n 
实践 表明 ， 对 于 前 缘分 离 涡 从 顶点 开始 、 迎 角 还 没有 增 到 大 使 分 离 涡 沿 流向 失 稳 的 平 
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板 三 角 咽 ,有 较 好 的 预测 精度 , “前 缘 吸 力 比 拟 ” 估 算 结果 与 实验 数据 的 比较 如 图 4.29。 


一 一 考虑 前 缘 吸 力 
-~~ 不 考虑 涡 升力 
O 实验 数据 










0 0 
a 0 5 10 15 20 25 0 5 10 15 20 25 
å =0.7 4 =1.0 4 =2.0 





图 4.29 “前 纤 吸 力 比拟 "估算 结果 与 实验 数据 的 比较 
例 4.5 已 知 三 角 翼 展 芒 比 :1 = 1.0, 利 用 以 上 介绍 的 “前 缘 吸 力 比 拟 ” 估 算 迎 角 a = 
5° 时 升力 系数 。 
' 解 :通过 图 4.28 表 计 算出 展 弦 比 :4 = 1.0 对 应 的 参数 
K, =1.27 和 K, =3.4 
根据 “前 缘 吸力 比拟 ”(4.56) 式 ， 估算 尖 前 缘 平 板 三 角 渗 的 升力 系数 : 
C= Krat K’ sin acosa = 0.315 





理论 推测 实验 观 ,机 咽 下 游 涡 旋转 ; 
附着 自由 两 涡 面 , 基 元 边 条 方程 建 ; 

升力 面 方程 作 指导 ,布置 马蹄 涡 来 等 效 。 
长 直 机 翼 再 简化 ,下 洗 翼 型 相 结合 ; 
升力 线 方程 级 数 解 ,升力 线 斜 率 极 曲线 ; 
失速 特性 可 预测 ,小 展 弦 比 不 适合 。 

后 掠 根 档 效应 异 , 斜 置 咽 型 建 关系 ; 

速 势 凑合 三 角 惨 ,前 缘 吸 力 涡 转移 。 


> aA 


4-1 推导 体 轴 系 下 升力 面积 分 方程 。 - O ` 
4-2 推导 涡 格 法 第 7/ 个 马蹄 涡 对 第 ; 个 控制 点 诱导 速度 w 表达 式 中 系数 (,),j。 
4-3 证 明 : 展 长 工 的 椭圆 型 薄 平 板 机 杭 产 生 的 升力 可 以 由 展 长 L = xL/4、 环 量 强 
度 为 Po( 精 圆 形 机 可 的 根部 环 量 强度 ) 的 马蹄 形 涡 所 代替 ;如 果 以 迎 角 x、 速 度 ua KIT, 
80 


第 四 章 “低速 流动 中 机 器 气动 力 预 测 方法 





试 计算 对 称 面 内 (xz =0) 离 附着 涡 x 处 在 马蹄 涡 所 在 平面 上 的 尾翼 上 的 下 洗 角 s 对 迎 角 a 
的 导数 。 

4-4 证 明 : 具 有 李 圆 型 环 量 分 布 的 无 扭转 大 展 纺 比 直 机 辟 平 面 形状 亦 为 椭圆 型 。 
为 什么 这 种 平面 形状 要 由 二 个 半 椭 圆 组 成 。 . 

4-5 有 一 低速 薄板 直 机 翼 , 其 环 量 的 展 向 分 布 规 律 如 下 : 


2 qà 
nosni TET] 
机 可 根部 剖面 处 的 环 量 强度 P, MIER 为 已 知 参数 ,计算 1/4 弦 长 上 展 向 位 置 ; = 
LIA 处 和 要 梢 处 ( 即 Z = = Z/2) 的 诱导 下 洗 速度 。 

4-6 具有 最 小 诱导 阻力 平面 形状 的 低速 机 可 展 弦 比 = 7.63, 绘 出 理论 极 曲 线 (不 
计 粘 性 阻力 的 情况 下 , 即 为 升力 系数 随 诱导 阻力 系数 变化 的 曲线 )。 

4-7 有 一 无 扭转 的 柱 圆 型 薄 机 要 以 “。- 45m/s 的 速度 在 海平 面 空气 中 飞行 。 已 
AREK L= 10m, 展 弦 比 à = 5, 机 可 载荷 ( 即 机 慷 所 负 的 重量 与 机 器 面积 之 比 ) 为 
1000N/n? , 渗 测 面 的 升力 线 斜率 a, =5.71, 试 计算 : 

(1) 机 器 的 诱导 下 洗 角 。、 有 效 迎 角 a, MEM a; 

(2) 机 桔 的 升力 系数 c, 和 诱导 阻力 系数 C; 

(3) 为 克服 机 要 的 诱导 阻力 所 需 的 功率 。 

4-8 SEIRE à = ao RUHARA a, , 翼 根 剖面 绝对 攻 角 为 a,， 
要 梢 剖面 的 绝对 攻 角 为 a。+ Jos po 为 标 梢 剖面 的 扭转 角 , 任 一 剖面 的 扭转 角 为 y(z) = 
向 :2z/, 试 写 出 求解 系数 4A1、43、45、47 的 联 立方 程 。 

4-9 对 于 左 \ 右 流动 反对 称 的 机 要 

(了 证 明 环 量 分布 的 傅 里 叶 级 数 为 : 

r(0) = 2LV, DL sin2n0,z =- 到 cosg 
(2) 间 诱导 阻力 是 否 为 零 ? 给 出 诱导 阻力 公式 并 说 明之 。 
4-10 “ 试 证 明 一 般 无 扭转 直 机 标的 诱导 下 洗 角 为 :e(z) = EC + k) JERES 


位 置 有 关 的 & 值 的 计算 式 ,在 什么 情况 下 ,k=0? 
4-11 有 一 无 扭 的 矩形 机 器, 展 弦 比 X=5, 展 向 环 量 分 布 为 ; 

T(z) =2LV, a[0.02340sin + 0.00268sin30 + 0.00072sin50 + 0.00010sin79] 
试 计 算 迎 角 a = 10° 时 机 器 的 C, 和 C ,并 将 算得 的 结果 与 该 机 咽 的 等 效 椭圆 形 机 田 ( 其 总 
升力 与 原 机 翼 相 等 ) 产 生 的 Cs 作 比 较 , 简 要 说 明 为 什么 椭圆 形 机 可 的 诱导 阻力 最 小 。 

4-12 已 知 该 惨 型 在 迎 角 a = 4 时 升力 系数 C, = 1.0, 试 计算 具有 相同 辟 型 但 展 纺 
HE à =7.5 的 矩形 辟 产 生 升力 系数 C, = 1.0 时 相应 迎 角 a 值 ;如 展 弦 比 À = 6 时 相应 于 的 
WA a 又 有 多 大 ? 
4-13 有 一 架 飞 机 重量 G =26680.0N, 以 u, = 160.9km/h 的 速度 在 海平 面 上 作 等 速 
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直线 运动 。 机 器 平面 形状 近似 为 椭圆 形 ,无 扭转 , 辟 剖 面 为 NACA23012 咽 型 ,机 咽 面 积 为 
5S=15.58m  , 展 弦 比 À = 10。 现 知 使 用 相同 剖面 的 机 辟 在 À = 6 和 升力 系数 C, = 1.17 时 
的 迎 角 a = 14.6。 试 计算 原 机 咽 的 迎 角 a 和 诱导 阻力 系数 C。。 

4-14 证 明 : 无 扭转 机 器 的 C, 与 绝对 迎 角 a 成 正比 。 

4-15 有 一 椭圆 型 平面 形状 的 低速 机 辟 , 试 证 明 该 机 素 的 升力 线 斜 率 C SERE 
展 机 贾 升 力 线 斜 率 oo 之 比 为 -45, 画 出 低速 椭圆 型 机 器 的 C; 与 展 纺 比 》 的 关系 曲线 ,并 
说 明 展 弦 比 是 如 何 影响 椭圆 形 机 姻 的 C2 的 ? 

4-16 有 一 无 限 长 斜 置 光 ,后 掠 角 x = 30°。 在 海平 面 以 u, = 30m/s 速度 作 直 线 飞 
行 , 迎 角 a =6°。 试 计算 该 机 器 的 升力 线 斜率 C; 和 单位 展 长 的 升力 。 并 与 上 述 情况 下 飞 
行 具 有 同样 翼 型 ( 即 垂直 于 前 缘 的 翼 型 相同 ) 的 元 限 长 正 置 器 的 C; 和 单位 展 长 的 升力 进 
行 比较 ,由 此 可 得 到 什么 结论 。 

4-17 有 一 无 限 长 斜 置 咽 ,后 掠 角 y = 30*。 在 海平 面 以 V. = 30my/s 速度 作 直 线 飞 
行 , 迎 角 a =6°。 试 计算 该 机 器 的 升力 线 斜 率 G 和 单位 展 长 的 升力 。 并 与 上 述 情况 下 飞 
行 具有 同样 惨 型 ( 即 垂直 于 前 缘 的 翼 型 相同 ) 的 无 限 长 正 置 咒 的 C 和 单位 展 长 的 升力 进 
行 比较 ,由 此 可 得 到 什么 结论 。 

4-18 有 一 等 弦 长 的 低速 后 掠 机 可 , 展 弦 比 六 =5, 后 掠 角 x =45°, 翼 剖面 元 弯 度 , 现 
以 a = $" 的 迎 角 做 低速 飞行 。 试 估算 该 机 辟 的 升力 系数 和 诱导 阻力 系数 ,并 与 相同 展 弦 
比 的 矩形 翼 的 估算 结果 作 比 较 。 

4-19 已 知 三 角 咽 展 弦 比 :X=1.5, 利 用 “前 缘 吸 力 比拟 ”估算 迎 角 a = 5° 时 升力 系 
数 。 
4- 20 试 分 别 根 据 升力 面 理 论 、 简 化 升力 面 理论 和 升力 线 理 论 , 画 出 低速 机 到 的 理 
论 线 流 图 画 , 与 实际 绕 流 图 画 相 比 ,各 作 了 哪些 主要 简化 ?这 三 个 理论 的 气动 模型 的 适用 
范围 是 什么 ? 
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流体 压缩 性 对 飞行 器 气动 力 有 重要 影响 。 图 5.1 是 必 型 在 不 可 压 流 与 亚 声速 流 中 压 
力 分 布 和 升力 曲线 比较 ,不 可 压缩 气流 在 减速 过 程 中 ,其 密度 不 变 ;而 可 压缩 气流 在 减速 
过 程 中 ,密度 却 不 断 增 大 , 即 单位 体积 内 的 空气 质量 增多 ;因而 沿 气 流 方向 ,可 压缩 气流 通 
过 单位 种 截面 积 的 动量 比 不 可 压 流 的 大 ;所 以 ,可 压缩 气流 流 至 驻 点 ,速度 减 小 到 零 时 , 压 
力 升 高 的 更 多 一 些 。 在 不 可 压缩 气流 中 , 咽 型 表面 的 压力 系数 分 布 仅 取决 于 迎 角 和 器 型 ， 
而 与 来 流速 度 无 关 , 其 压力 系数 分 布 如 图 5.1 中 虚线 所 示 ; 但 在 亚 音 速 可 压缩 气流 中 , 气 
流 过 咽 型 表面 ,在 负 压 区 (吸力 区 ) ,流速 增加 ,密度 减 小 ,为 保持 流量 不 变 ,流速 有 额外 增 
加 ,导致 压力 有 额外 降低 , 即 吸力 有 额外 增加 ; 辐 理 , 在 正 压 区 ,流速 减 慢 ,密度 增 大 ,压力 
有 额外 升 高 ;因此 ,由 于 压缩 性 的 影响 ,在 亚 音 速 气流 中 , 咽 型 表面 有 “ 吸 处 更 吸 , 庄 处 更 
压 ” 的 特点 ,其 压力 系数 分 布 如 图 5.1 中 实 线 所 示 。 总 之 , 亚 音速 时 压缩 性 影响 使 可 型 上 
下 表面 压 差 变 大 ,升力 系数 增加 ; 且 自由 来 流 马 赫 数 越 大 ,压缩 性 影响 越 明显 。 





图 5.1 兽 型 在 不 可 压 流 与 亚 声 速 流 中 压力 分 布 和 升力 曲线 比较 


流 场 中 气流 密度 变化 用 无 量 纲 参数 马赫 数 表征 ,根据 等 炉 流 动 关系 式 : 
如 果 马 赫 数 较 大 ,那么 流体 压缩 性 影响 不 容 忽 视 ; 如 果 流动 速度 与 声速 相 比 , 即 蕊 赫 数 很 
小 ,气流 密度 相对 变化 可 以 忽略 不 计 ,认为 流体 是 不 可 压缩 的 。 例 如 , 流 场 中 M =0.3, 这 
时 气流 密度 相对 变化 率 ;42 + M ~ 5% ,也 是 比较 小 的 。 

流 场 中 每 一 点 马赫 数 是 变化 的 ,一 般 采用 自由 来 流 马赫 数 来 划分 ,应 用 中 飞行 马赫 数 
M. >0.3 要 考虑 流体 压缩 性 ,习惯 上 把 0.3 < M. <0.8 的 流动 称 为 亚 声速 流 ,在 0.8 < 
M。<1.2 范 围 的 流动 称 为 跨 声 速 流 ,把 1.2 < M. <5.0 的 流动 称 为 超声 速 流 , M. > 5.0 
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以 后 称 为 高 超声 速 流 。 
马赫 数 还 体现 了 气体 的 动能 和 内 能 的 相对 大 小 : 
0.52 _ y(y- 1) y 
C T 2 


马赫 数 很 小 ,气体 动能 相对 内 能 很 小 ,速度 变化 不 会 引起 温度 明显 变化 ,近似 认为 内 能 保 
持 不 变 ,因此 在 不 可 压缩 流体 研究 中 不 考虑 能 量 方程 以 及 热力 学 关系 式 。 但 是 , 随 着 马赫 


数 增 大 ,速度 与 温度 (声速 )、 压 力 、 密 度 等 显著 相关 。 


85.1 可 压缩 流动 的 线 化 速度 势 理论 


从 前 面 不 可 压 流动 相关 理论 介绍 知 ,速度 势 满 足 Laplace 方程 ,为 解决 远 场 边界 的 有 
效 琶 加 问题 ,引入 扰动 速度 势 概念 ,认为 流 场 是 由 无 穷 远 没 有 扰动 的 流动 和 物体 存在 引起 
的 扰动 速度 势 构成 的 :$= gp + Da ,扰动 速度 势 也 满足 Laplace 方程。 但 是 在 可 压 流动 中 ， 


速度 势 是 非 线性 方程 ,扰动 速度 势 不 再 满足 Laplace 方程 。 
第 一 章 中 给 出 无 粘 、 定 常 、 风 轴 系 速度 势 方程 ; 





K 20 
(a w) S t- Er +(a “一 u") 2 
ə Pe 2 ð 


自由 来 流速 度 势 : 盏 。= xx RAER, 得 到 扰动 速度 势 方程 : 
(e) e. (2 - Pp a - 2 e 
Se om? -2 SË =0 . 


Thh 6189018 34 Bit Kya E 5 自 Wasi 满足 : 


1 1 2 l > 
y- jc + 本 l | yl? La sda 


根据 V=v +Vo=(u,v,w)= (Cu, + bv ,0 ) 得 到 ， 
a = a -2 luan, + 1? +, + 1) 


代入 上 式 ,等 式 两 侧 除 以 a ,得 : 


POETENE. 

















K ay’ 3z? 
[osni Hh yI Że 
SL, 2 17 2 lu wo)l er 
= M° [x-D 和 e+ yilo, roit tt] 
2 uh 2 l ulla; 
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+2% i +=: ) 222 20 (i raaa 
som 2 5 9" e (5.3) 
采用 小 扰动 假设 1v.1,1v,1,1v,1<w , 略 去 上 式 中 的 二 阶 小 量 , 得 : 


2 2 2. 
u a; 





=Ma (7+1) ESP +M. (y- De [Zg 2e] 
oy a 
2 a2 @ 2 V: ə 9 
+2M。 5 +2M. — Ta: (5.4) 


根据 量 级 分 析 ,如 果 11 - w. 1= 0(1) , 即 飞行 马赫 数 不 在 跨 声 速 范围 , 略 去 土 式 中 一 
阶 小 量 , 得 到 小 扰动 速度 势 的 线 化 方程 : 


2 2 2 
a-m FF -0 (5.5) 


引入 符号 8=V 1- M ( 亚 声速 ) 和 中 =V M -1( 超 声速 ) ,进一步 区 分 为 亚 声 速 小 扰动 
速度 势 的 线 化 方程 : 
二 人 -0 (5.6) 





Se o Pe, (5.7) 
WR KIERES E AE REEMA ARA: | 
2y y-1 Y 
ac 可 7+1e e): Geri) aeg Anr (5.8) 
(1+=)” 

这 里 e = 11- Ms IfEBPFS K R 5t UAR A , MEEA ER E 
eTM 4 All 3 42 # BJ Crocco HE, EMAR ARERR F ,如 果 流 动 
JJ 8805 ,那么 流动 也 是 无 旋 的 。 在 无 旋 条 件 下 存在 速度 势 ,在 小 扰动 假设 条 件 下 1v。 1， 

lol, lo Kue ,小 扰动 速度 势 满 足以 上 方程 (5.4) 式 ,对 它 进 行 量 级 分 析 , 可 以 看 出 : 
a-m) Zp -[ S. g) (5.9) 
由 于 11- ML 1 是 个 小 量 , 因 此 推断 出 流向 速度 梯度 比 其 他 两 个 方向 速度 梯度 大 一 个 量 

级 , 略 去 方程 式 中 高 阶 小 量 , 得 到 跨 声 速 流动 小 扰动 速度 势 方程 ， 


_ y jL Ze Že yp i 
(1- M.) z + 2 = M`. (y+ DS og (5.10) 


根据 数理 方程 可 知 ; 亚 声速 小 扰动 速度 势 方 程 是 椭圆 型 的 ,超声 速 小 扰动 速度 势 方程 
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是 双 曲 型 的 ,都 是 线性 方程 ; 跨 声 速 流动 小 扰动 速度 势 方程 是 非 线性 混合 型 的 ,而 且 与 气 
体 常数 相关 。 
下 面 讨论 基于 亚 声 速 小 扰动 速度 势 的 线 化 方程 对 应 的 边界 条 件 和 压力 系数 。 
从 前 面 介绍 的 不 可 压 流动 小 扰动 速度 势 问题 边界 条 件 的 线 化 推导 过 程 可 以 看 出 , 流 
体 压缩 性 不 影响 与 速度 相关 边界 条 件 , 即 以 上 几 种 描述 可 压 流动 小 扰动 速度 势 线 化 方程 
的 边界 条 件 与 前 面 章节 一 样 ; 远 场 条 件 : p = 0, 后 缘 Kutta - Joukowski 条 件 ; 物 面 线 化 边界 
条 件 : 


o, (2,0,2) = uo 2° (5.11) 


在 可 压 流 动 中 不 能 根据 采用 Bemoulli 方程 描述 压力 和 速度 之 间 的 关系 建立 压力 系 
数 ,下 面 来 考察 可 压缩 流动 的 压力 系数 : 
C = P - Ps 








? ` 0.50. Uh 
根据 等 精 关 系 式 ; 
y-1 = (y` 
- 1 \ 
p. 1+5 Ma _ T. | 2 > 
Po 12y T T - a` 
2 2 
T 


2 2 
G —G, = 


712 11] 
2 u 
亚 声速 和 超声 速 小 扰动 假设 条 件 下 ,上 式 是 一 个 小 量 , 进 行 Taylor 展开 ,得 到 : 
2.8 |2 5, a - 88 + wz. st: | 
对 于 薄 翼 , 略 去 上 式 中 的 二 阶 小 量 , 代 入 压力 系数 定义 在 物体 表面 压力 系数 : 
C, = -2 Lelarge) Ye v2) 


(5.12) 


进一步 采取 在 y =0 进行 Taylor 展开 ,得 到 与 前 面 不 可 压 流动 表述 形式 完全 一 样 的 线 化 夺 
力 系数 : 
C, = -2 二 2 人 (02 (5.13) 


线 化 压力 系数 也 是 可 以 合 加 的 ,所 以 薄 咽 小 扰动 流 场 的 压力 系数 也 可 分 别 由 其 相应 的 厚 
度 问 题 和 弯 度 问题 的 压力 系数 全 加 而 得 。 

综 上 所 述 ,可 以 证 明 在 亚 声 速 条 件 下 , 薄 咽 小 扰动 绕 流 问题 也 可 以 分 解 为 无 穷 远 速度 
为 u. 、 无 迎 角 、 厚 度 分 布 为 2y,(x,z) 的 对 称 机 可 绕 流 问 题 (所 谓 厚度 问题 ), 和 无 穷 远 速 
度 为 uo Mf a、 无 厚度 的 曲面 (xs) 的 绕 流 问题 (所 谓 弯 度 问题 )。 由 于 摩 度 问题 流 
场 的 对 称 性 , 它 的 压力 系数 对 机 器 的 升力 以 及 与 升力 有 关 的 气动 特性 没有 贡献 ;根据 D 
Alember 疑 题 ,可 以 证 明 物 体 在 无 粘 不 可 压 流体 中 运动 时 不 产生 阻力 。 因 此 ,机 咽 绕 流 问 
题 主要 研究 蛮 度 问题 ,由 于 对 乱 力 和 与 升力 有 关 的 气动 特性 起 着 主要 作用 的 是 弯 度 ,所 以 
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弯 度 问题 有 时 又 称 为 升力 问题 。 
直接 代 人 亚 声速 小 扰动 速度 势 的 线 化 方程 ,可 以 证 明 : 


= Q 
Px,y,7) 4rv (x-é) +@[(y- 7) + (z t)2] 

是 方程 的 基本 解 ,位 于 点 (6,7,5) 处 强度 为 0 的 点 源 在 流 场 空间 点 (x,y;z) 处 产生 的 扰 
动 速度 势 。 在 不 可 压 流 场 中 ,点 源 速度 势 的 等 位 面 (@ = cons) ERLOA CE, 7, 5) 的 圆 球 
面 , 流 线 垂 直 于 等 位 面 , 是 从 中 心 向 外 的 直线 ; 亚 声速 小 扰动 速度 势 的 等 位 面 是 椭 球 面 , 单 
独 点 源 产 生 、 垂 直 于 等 位 面 的 流 线 从 (6, 7, 5) 向 外 逐步 变 弯 ( 值 得 指出 的 是 , 亚 声 速 小 扰 
动 速度 势 线 化 方程 在 1v,1,1v,1,1v,1<wu。 条件 下 成 立 ,对 应 的 流动 不 考虑 自由 来 流速 度 
势 , 与 实际 流动 不 符合 )。 

在 曲面 上 连续 分 布 单位 面积 源 强 为 a(&,7,8) 产 生 扰 动 速度 势 : 

7 ~.0(€,7,¢)ds 
9 fave - 6) Pl - 9 + Ce O] 
#E y = 0 3F181_E hE BJ 5 lu BPB yE, ODAS [B] x 轴 平 行 的 基 元 涡 
产生 的 扰动 速度 势 : 
paya) = GARO e 
x- Ê 
l | + (x -E+ Ply + (z - eat 

自由 来 流 和 基 元 涡 扰 动 速度 势 全 加 以 后 ,在 气流 速度 坐标 系 内 依然 满足 物 面 边界 条 
件 ,因此 原则 上 对 亚 声 速 小 扰动 速度 势 方程 也 可 以 采用 前 面 介绍 的 不 可 压 流动 小 扰动 速 
度 势 处 理 方法 ,在 机 必 曲 面 上 或 者 线 化 的 机 辟 平 面 上 分 布 基本 解 来 代 蔡 机 辟建 立 升力 线 
和 升力 面 基本 积分 方程 ,通过 边界 条 件 确定 待定 参数 ,从 而 得 到 小 扰动 速度 势 ,但 是 实际 
应 用 中 采用 更 为 简便 的 换算 法 则 ,直接 从 机 距 不 可 压 流动 的 气动 力 特 性 推出 机 器 亚 声速 
流动 气动 力 特性 。 


$ 5.2， 亚 声速 流动 中 机 票 气动 力 预 估 方 法 ° 


亚 声 速 小 扰动 速度 势 线 化 方程 和 不 可 压 流动 小 扰动 速度 势 线 化 方程 都 是 椭圆 型 的 ， 
具有 相同 的 数学 性 质 , 根 据 椭圆 型 方程 的 特点 ,可 以 通过 变量 变换 的 方法 进行 解 之 间 的 关 
联 。 本 章 主要 介绍 从 亚 声速 小 扰动 速度 势 方 程 出 发 ,利用 前 面 已 有 的 不 可 压 流动 小 扰动 
速度 势 线 化 方程 的 研究 成 果 , 对 机 要 的 气动 力 特性 进行 预测 的 计算 方法 。 

定义 xayz s p 和 w 。 为 对 应 不 可 压 流 场 的 空间 坐标 、 扰 动 速度 势 和 来 流速 度 ,在 
统一 的 来 流速 度 w 。= wu。 条 件 下 ( 动 压 头 相等 ,速度 方向 可 能 不 同 ) ,采用 如 下 坐标 和 变 
量变 换 : 
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7 | y (5.14) 
2 = oz | 
g(x ,sy ,7)= czg(xy yz) 
RE cc; 为 待定 常数 。 代 人 亚 声速 流动 线性 位 流 方程 ,得 : 
Et 
从 上 式 可 看 出 如 令 cl = 8=V1- M ,该 式 就 可 变 成 不 可 压 流 扰动 速度 势 方 程 : 
Op FP Fg 
3x? + ə”? + az”? =0 (5.15) 
由 此 可 看 到 , 亚 声 速 流 和 不 可 压 流 两 个 流 场 之 间 可 以 进行 相互 转换 。 由 于 x 坐标 与 
yz 坐标 用 的 是 不 同 的 缩 尺 ,因此 两 个 流 场 中 机 器 的 几何 形状 并 不 是 几何 相似 ,这 样 的 变 
换 关 系 叫 做 仿 射 变换 (affine transformation)。 按 照 这 种 变换 所 得 到 的 不 可 压 流 中 机 可 的 外 
形 与 亚 声 速 流 中 原来 机 咽 外 形 之 间 的 关系 称 为 仿 射 相似 。 
考虑 边界 条 件 的 变换 , 仿 射 变换 不 影响 远 场 条 件 和 后 缘 Kutta — Joukowski 条 件 ;将 
(5.14) 式 代入 体 轴 系 下 亚 声速 流 物 面 边 界 条 件 : 


0 





ci ƏY u (rs z) 
iwn uo |2- ca] (5.16) 
如 令 c= c =1- M. = _ = h LERA 
CA sm 


正 是 不 可 压 流 中 扰动 速 位 w' 应 满足 的 边界 条 件 。 
通过 以 上 变换 过 程 ,从 数学 原理 上 对 于 亚 声速 流动 中 任 一 机 辟 ,根据 仿 射 变换 关系 是 
可 以 设计 一 个 对 应 的 仿 射 相似 的 不 可 压 流 中 的 机 村 ; 这 样 一 来 按照 前 面 章节 介绍 的 方法 
求 出 不 可 压 流 中 扰动 速 位 o x,y ,z) ,就 可 以 知道 亚 声速 流动 扰动 速 位 p(%,y,z) = 
g@'(z,y ,zZ)/ce, ,从 而 解决 了 亚 声速 流动 线性 位 流 方程 求解 问题 。 
下 面 分 析 一 下 两 个 仿 射 相似 机 咽 几 何 参 数 之 间 的 关系 。 咽 型 几何 参数 \ 来 流 迎 角 之 
间 存 在 有 如 下 关系 : 
ma = B* Cmax 
t’ max, = Ë` ta (5.18) 
a =ß'a 
两 机 器 平 面 形状 的 几何 参数 存在 有 如 下 关系 : 


Ss hs (5.19) 


从 式 中 可 见 , 在 同样 的 相对 展 向 位 置 (不 是 风 洞 坐 标 系 的 同一 位 置 ) ,不 可 压 流 中 仿 射 相 似 
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机 辟 的 翼 型 要 比 原来 可 正 流 中 机 辟 的 要 型 薄 , 计 度 和 迎 角 也 小 , 展 弦 比 也 比 原 可 压 流 中 机 
咽 的 展 弦 比 来 得 小 ,但 后 掠 角 大 ,如 图 5.2 所 示 。 

原则 上 求 出 亚 声 速 流动 扰动 速 位 g(x,y,z) = g(x ,y ,zx Me 以 后 ,可 以 得 到 可 压 
流 中 压力 系数 ,积分 求 出 气动 力 ;但 是 实际 应 用 中 ,可 以 直接 建立 机 咽 可 压 流 中 压力 系数 
与 相对 应 不 可 压 流 中 压力 系数 以 及 机 可 气动 力 的 对 应 关系 。 

机 咽 可 压 流 场 中 压力 系数 C, 与 不 可 压 流 场 中 对 应 点 压力 系数 C', 之 间 的 关系 : 


C, (x,y,z) = -22 -Epe py) (5.20) 


由 于 两 个 流 场 中 机 器 外 形 之 间 仿 射 相似 ,因此 在 地 面 风 洞 坐标 系 中 两 个 模型 满足 以 上 关 
系 的 两 点 之 间 不 是 同一 位 置 , 即 (x,yyz) 天 (xz ,yz )o 





图 5.2 机 辟 平 面 形状 的 仿 射 变换 


机 辟 可 压 流 中 升力 系数 C, 与 对 应 的 不 可 压 流 场 中 升力 系数 C'i 之 间 的 关系 : 
C, = s|: Ca - C,,)dsdz = zak C'u - C'a )dx'dz’ = = (5.21) 
AF C, 采用 可 压 流 模型 机 器 的 面积 5 无 量 纲 , C, 采用 不 可 压 流 中 的 机 器 面积 8 无 量 
纲 ,二 者 之 间 S' = So | 
FX LES NEREZ BRR: 
C' 











Cr = P (5.22) 
升力 系数 之 间 的 关系 ,可 知 相对 应 机 要 的 升力 线 伸 率 C 之 间 的 关系 : 
Cia- pa . 
本 (5.23) 
a. (GY 
kar; 


DL EREET DE IB RR TI ERR ER TT ENOPS SH 

机 要 气动 特性 ,所 建立 的 关系 (5.21) 式 ~ (5.23) REREN Coethent Rule) 。 在 久 

泰 特 法 则 中 ,可 压 和 不 可 压 流 场 中 满足 仿 射 相似 的 两 个 机 要 剖面 形状 和 平面 形状 不 同 ,使 
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用 戈 泰 特 法 则 时 ,相对 气流 的 迎 角 也 不 同 ,因此 给 气动 力 的 比较 和 应 用 带 来 很 大 不 便 。 

为 此 ,提出 普兰 特 一 葛 劳 握 法 则 (Prantl — Glauert Rule) ,建立 可 压 和 不 可 压 流 场 中 翼 
型 和 迎 角 相 同 、 平 面 形 状 不 同 两 机 可 的 气动 力 之 间 的 关系 。 

先 把 仿 射 相似 机 经 的 压力 系数 之 间 的 关系 式 改 写成 : 

( Cp) eeeoavamtoy = zí C, Jogam hunn (5.24) 
上 式 左边 表示 可 压 流 中 机 咒 的 压力 系数 ,下 标 中 除 第 一 个 表示 可 压 流 的 马赫 数 外 ,其 他 下 
标 表示 可 压 流 中 机 器 的 几何 参数 ;右边 表示 不 可 压 流 中 相应 机 咽 的 压力 系数 ,下 标 中 除 第 
一 个 表示 不 可 压 流 外 ,其 余下 标 表示 对 应 的 不 可 压 流 中 机 器 的 几何 参数 。 

在 不 可 压 流 场 中 设计 这 样 一 个 新 机 咽 : 翼 型 剖面 形状 和 迎 角 与 可 压缩 流 中 机 器 相同 ， 
平面 形状 与 不 可 压缩 流 对 应 的 仿 射 相似 机 辟 相 同 。 把 可 压缩 流 对 应 的 仿 射 相似 机 喜 引 起 
的 不 可 压 扰 动 速度 势 记 为 go':; 不 可 压 流 场 中 新 机 辟 的 扰动 速度 势 记 为 g'; ,这 样 按照 以 
上 符号 规则 ,新 机 可 的 压力 系数 表示 为 ， 

(C, Josesta ahim, 
在 等 式 (5.24) 两 侧 除 以 这 一 压力 系数 ,得 : 
(Cp) se stra, À tny, 7 1 CC )om aii pd un. 
horak P UO nee (5-25) 

前 面 不 可 压 流 动 小 扰动 线 化 理论 已 经 证 明 , 体 轴 系 下 相同 平面 形状 的 两 个 机 杆 , 如 果 
弯 度 和 迎 角 之 间 存 在 线 | 性 关系 : . Yuz = - Bu 和 a, = fa ,那么 扰动 速度 势 也 成 正比 : Q = 一 B: 
g JBS UPS SHARR yE BE Sk B] mw: = B: p o DOLS 32B 8138 
RE EDERA, Ek, ETA ERRANA RFE LARERE RAF 
在 如 下 关系 : 

(C, Joea, imanis 
LE CPP pm 1 _ 
C, Joeta R. „gmg. 7 =e (5.26) 
IRA (5.25), F TERA RETENE AZA: 
( G pu sotrardstmyr n 二 B 3( C, Jena s binger (5.27) 
上 式 表明 机 要 在 亚 声速 流 Mo 中 (x,y,z) 点 的 压力 系数 ,等 于 不 可 压 流 中 同样 咽 型 


和 迎 角 ,但 展 弦 比 为 委 后 掠 角 正切 为 二 tanx 的 新 机 权 在 (x,y, 应 ) 点 的 压力 系数 除 以 Bo 


B 
代入 升力 系数 定义 T PUES HW 4-BUS 2 Bp J 83052: 
( Ci)n. csta, À tany, 7 = 5 Ç, Josta, mingan (5.28) 
回 型 和 迎 角 相同 ,去 掉 上 式 中 相同 的 参数 ,进一步 简写 为 : 
(C,)v. ty = (Css, lam? , I | (5.29) 


又 因 粗 应 两 机 咽 的 来 流 迎 角 相 同 , 故 它 们 的 升力 线 斜 率 的 关系 为 
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1 
(CL) u, angy = FCC) pb. (5.30) 


机 辟 绕 通过 机 辟 某 点 (例如 平均 气动 弦 前 缘 ) 平 行 于 oz 轴线 的 俯仰 力矩 和 升力 只 差 
一 个 力 臂 ( 沿 x 轴 方 向 ) 关 系 , 仿 射 变换 时 ,x 方向 的 坐标 值 并 没有 变化 ,所 以 俯 伸 力矩 系 
数 和 升力 系数 一 样 ,在 又 型 和 迎 角 不 变 的 情况 下 ,有 如 下 关系 : 


(C. Juj atga = (Ce)op hoz. (5.31) 
设 可 压 流 中 机 要 压力 中 心 距 机 旨 平 均 气 动 弦 前 缘 的 x 向 距离 为 (入 o mbung M 


x 
( Cos) at, nArm. = TAPE a| Ë) 


“MA,tanx,7 


x 
(Croacia = (Cus hara" | P ) 
OMG OA, gnx | bi 0m, Jng. 


RP CDa), amg FCDA o,a Aang ARAR T E AAEREN PRE B 


力 弦 长 ; 即 得 到 可 压 流 中 机 恬 压 力 中 心 位 置 与 相对 应 的 不 可 压 流 中 机 翼 压 力 中 心 位 置 之 
间 的 关系 : 


E] (2) 5.32) 
[Ë MsA tanys ba 0A, Dmx ( 
相对 位 置 :z, = x,/54 ,上 式 就 变 成 : 

(z, Ju, sà tany 7 = (x, Jom. Jung. i (5.33) 


Hi TR 32 RRMNRHA JERAM E , KREN POREN Q nj 
压 流 中 机 器 焦点 位 置 与 对 应 的 不 可 压 流 中 机 器 焦点 位 置 之 间 的 关系 
(zp) +A tanx N, = (zp oa 和 az. 


以 上 关系 式 (5.29) ~ (5.33) 称 为 普兰 特 一 葛 劳 握 法 则 。 
85.3 PARIE HDE 


RANAR ERRA Bp pR ZA REEK RNE BR DUE 3k: H, Dk 
写 为 : I 
人 = oade = YR Angy), (5.34) 
可 以 看 出 ,在 不 可 压 流动 中 只 要 机 要 的 几何 参数 反 ,Xtanx ,7 相同 ,对 应 的 亚 声速 流动 中 
IRBA DRRR SEERE Cia 就 相同 ,这 一 特性 称 为 亚 声速 机 可 的 升力 线 人 
率 相仿 律 。 为 便于 工程 应 用 ,利用 相仿 律 把 不 同 平面 形状 的 不 可 压 机 可 按照 m. MtanX , 7 
整理 成 曲线 ,可 以 很 方便 的 查找 到 所 需要 的 亚 声速 机 可 的 C/o E 5.3 就 是 直 机 票 (Xos 
= 0) 的 升力 线 斜率 相仿 律 曲线 。 
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4 /1-M2 14 [M-i 


图 5.3 机 器 的 升力 线 斜 率 相仿 律 曲线 
同样 ,机 豆 的 压力 中 心 和 焦点 也 存在 相仿 律 : 
(Ep) u, ama = (Z, Jom Augy = Xp (M Atang , 7) 
(Kp) Name = (Er Jo mhinn = 和 (BAtanY， D| 
例 5.1 无 扭转 平板 后 掠 机 器 , 展 弦 比 X=5, 根 梢 比 7 = 1.5, 281 H RISE ao = 
2r, 各 前 面 1/4 弦 线 点 连 线 的 后 掠 角 yo. = 30°, 求 飞行 马赫 数 对 。= 0.6、 迎 角 a =5.73° 时 
的 升力 系数 。. 
解 : 亚 声 速 流 动 ,8 =V1- M. =0.8, 根 据 普兰 特 一 葛 劳 握 法 则 对 应 的 不 可 压 流动 机 
翼 平 面 形状 : 展 弦 比 (4)o = 8.(4)w =4.0, 后 掠 角 : 


(tanxo0.2 )o = g Ctanyoa)a, =0.72 


( Xo.25)o =35.8° 
根 梢 比 7 = 1.5, 展 弦 比 4 =5, 代 入 公式 得 到 有 效 后 掠 角 : 
(tany. )o = 0.6223 
(x.)o=31.89° 





(5.35) 


推出 修正 因子 图 表 中 的 坐标 : 


A _ 5 
qocosy, 2xx 0.743 


查 表 知 修正 因子 K = 0.09 和 z+ =0.08, 因 此 ,有 : 
(Ci)o = 
得 到 迎 角 a =5.73° 时 的 升力 系数 : 
(Ci)o=(Ci)o*a=3.25 

# M. =0.6 流 动 中 的 升力 系数 : 


=0.9 


Co ° cos y, 


1+ K+aa*ceosy,(1+ r) = 3.385 


xx 5.73 
180 





= 0.338 


-1 = 
(Co)w =g (Cro = 0.423 
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$5.4 压缩 性 对 机 时 气 动力 特性 的 影响 


亚 声 速 机 姻 失 速 现象 与 不 可 压 机 器 相似 。 由 于 流 
体 压缩 性 影响 ,在 相同 迎 角 情况 下 , 随 着 M。 增 大 ,上 、 15 
下 机 可 表 面 的 压力 系数 绝对 值 都 增 大 ,因此 升力 线 斜率 、 |。 
C 是 增 大 的 。 压 缩 性 对 机 姻 最 大 升力 系数 的 影响 与 咽 
型 密切 相关 ,对 于 同一 惨 型 ,前 缘 附 近 最 小 压力 系数 增 。 “5 
大 意味 着 沿 弦 向 逆 压 梯度 增 大 ,这 样 权 型 更 易于 失速 ， 
因此 一 般 机 器 最 大 升力 系数 随 着 M. 增 大 而 减 小 。 图 
5.4 是 某 要 型 最 大 升力 系数 随 着 M. 的 变化 特性 。 

根据 机 咽 压 力 中心 相 仿 律 ,压缩 性 对 压力 中 心 没 有 
影响 ,这 是 由 于 随 着 M。 增 大 ,不 可 压 仿 射 机 辟 的 展 弦 比 减 小 使 压力 中 心 前 移 , 同 时 后 掠 
角 增 大 ,导致 压力 中 心 后 移 , 二 者 的 作用 相反 。 但 是 ,试验 表明 ,对 于 根 梢 比 7 和 4 tany 
综合 参数 较 大 的 机 姻 , 随 着 M。 增 大 压力 中 心 略 向 后 移 ,对 于 7 FA tany BIR, 
势 相反 。 

对 于 ) > 3 的 中 等 以 上 展 弦 比 机 辟 , 在 亚 声速 中 诱导 阻力 特性 依然 可 以 按照 长 直 机 





02 04 0.6.0.8 


图 5.4 压缩 性 性 型 最 大 升力 
系数 的 影响 


C 2 
Cp = (1+6)= A: G, 


通过 升力 特性 来 估算 ,其 中 参数 4 参照 不 可 压 后 掠 机 器 查 表 确定 。 对 于 4 <3 小 展 
弦 比 机 翼 , 要 考虑 侧 缘 涡 和 前 缘 涡 效应 ,参数 4 根据 如 下 经 验 公式 修正 : 
À 


+4 
A= 0.38 cos Yo.s (5.36) 
A-0.8C,( A -1) à+4 : 





习 题 


5-1 写 出 气流 坐标 系 下 来 流 马赫 数 M。= 0.4 薄 惨 的 小 扰动 速度 势 方程 及 其 线 化 
边界 条 件 , 并 简单 说 明 建立 这 一 数学 模型 采用 的 简化 和 近似 假设 。 

5-2 二 维 薄 回 型 在 马赫 数 Me =0.7 时 , 物 面 点 压力 系数 Cp = -0.9 REME 
不 可 压 流动 中 的 对 应 压力 系数 。 l 

5-3 后 掠 平板 机 器 y = 30" 4 =5 和 7 = 1.5, 计 算 马赫 数 M。= 0.6、 迎 角 a = 5° 
时 的 升力 系数 C, 和 诱导 阻力 系数 C, ( C, =0.423 和 Ca = 0.01)。 

5-4 ANERE PROLE À = 6、 迎 角 a = 2 时 C =0.16, 利 用 相似 律 计算 马赫 数 
及 。= 0.6、 迎 角 a =4.0°? 时 的 升力 系数 Cro 
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5-5 在 导出 亚 声速 相似 律 时 , 曾 假设 uo = u. ,一 般 地 设 w 。= cu. ,其 中 c, 为 
变换 常数 , 试 证 所 得 的 相似 律 不 变 (只 证 压强 系数 相似 律 )。 

5-6 无 扭转 的 薄 机 器 , 弦 线 后 掠 角 yos = 40?、 根 梢 比 ë = 0. 35 JEZE A = =4.5, 为 了 
LEMEZRE KIERR M. = 0.7 的 空气 动力 特性 在 M. = 0.2 的 低速 风 洞 中 进行 
试验 , 试 根据 仿 射 相似 方法 计算 该 低速 机 器 的 有 关 几 何 参 数 。 

5-7 有 一 后 掠 平板 机 器, 弦 线 后 掠 角 yo. = 30?、 根 梢 比 7 = 1.5 ZE à = 6, 试 计 
EIRE KIERR M. = 0.6、 迎 角 a =5.73° 时 升力 系数 C, 和 诱导 阻力 系数 Cao 

5-8 为 了 求 得 某 机 翼 (7 = 1.4 =4 y =45° T= 10% ) 在 飞行 马赫 数 M. = 0.8, 迎 角 
a = 3° 时 的 空气 动力 , 问 : 

(a) 应 如 何 选 择 不 可 压气 流 中 普 朗 特 一 葛 劳 握 变换 机 器 的 参数 了 XA’、X Ma 

(b) 假 如 得 到 不 可 压缩 气流 中 变换 机 翼 的 Ci = 4、C = 0.1 和 z”, =0.24, 求 原 机 器 在 
M. =0.8 气流 中 的 对 应 值 。 
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86.1 超声 速 流 动 中 贾 型 气动 力 特性 预测 方法 


超声 速 流动 图 画 和 气动 特性 与 亚 声速 时 有 质 的 不 同 。 图 6.1 所 示 , 是 超声 速 气流 小 
迎 角 a 绕 过 无 厚度 平板 经 型 的 波 系 , 其 中 实 线 表示 为 激 波 ,虚线 为 膨胀 波 ;在 前 缘 之 前 物 
体 对 流 场 没有 扰动 ,从 前 缘 开 始 流向 发 生 改 变 产 生 激 波 和 膨胀 波 , 整 个 下 经 面 压力 系数 大 
于 零 , 整 个 上 翼 面 压力 系数 小 于 零 ,到 后 缘 点 因 上 下 器 面 压强 不 等 ,流向 不 一 致 又 产生 激 
波 和 膨胀 波 ,后 缘 点 以 后 的 流 场 变 化 不 影响 咽 型 气动 力 ;在 前 后 缘 之 间 的 扰动 传播 到 无 穷 
远 强 度 不 衰减 ,扰动 区 流 线 平行 于 到 型 。 

图 中 还 给 出 有 厚度 (对 称 双 弧 形 ) 翼 型 迎 角 a = 0 的 流动 图 画 ， 必 型 头 部 半 顶 角 的 作 
用 使 超声 速 气流 在 前 缘 产生 两 道 附 体 的 斜 激 波 , 将 靠近 咽 面 的 气流 偏转 到 与 惨 型 前 缘 处 
的 切线 方向 一 致 ,随后 气流 沿 惨 型 表面 的 流动 相当 于 绕 外 此 曲面 的 流动 ,产生 一 系列 膨胀 
波 而 连续 膨胀 。 上 下 表面 到 达 后 缘 的 超声 速 气流 , 因 压 强 不 等 ,流向 不 一 致 而 在 后 缘 又 产 
生 两 道 尾 激 波 。 头 部 激 波 和 尾部 激 波 均 是 曲线 激 波 ,原因 是 膨胀 波 和 激 波 相交 后 激 波 逐 
渐 削 弱 变 弯 所 致 。 由 于 膨胀 波 和 激 波 相互 作用 ,不 管 迎 角 是 否 为 零 ,都 将 在 来 流 方向 产生 
一 个 压 差 阻力 一 一 波 阻力 。 








图 6.1 超声 速 平 板 机 姻 和 双 弧 形 术 型 的 波 系 


超声 速 咽 型 小 扰动 速度 势 的 线 化 方程 是 二 阶 线性 双 曲 型 偏 微分 方程 : 
B2 ap de 0 (6.1) 
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与 不 可 压 咽 型 的 扰动 速度 势 方 程 相 比 ,求解 方法 也 不 同 。 引 人 变换 : 
人 =x- By 
7 = x+ By 
对 方程 (6:1) 式 进行 变换 。 ' 


2p _ æ$, Əe Ən _ Ôp , æ 
ax 3 Əx a Əx ETOD 


Əy a Əy ` X Ət 57 
29 2/2) -Ə[Əe , 2æ).2 2. J.F :2 人 2 Py 
ax ax) da Tay) Br T Ən, Or ar a * “Ən a7 
2e _2() - Ə[əe).ar , 22) 
a iyi aay] Əy \ lə 

= KE I W M W; 


:[ 89 Že, e 
=B : OL “557+ Ea 


代入 原 方程 ， ngg- =0; 对 名 积分 :部 = 了 (四 ,对 7 积分 : 


PED = [f (an + ACO = AGO + (7) 
代 回 原 变量 : 
| pla, y) = f,(x - By) + f,(x + By) (6.2) 
这 里 和 是 任意 函数 , 称 为 双 曲 型 线性 方程 (6.1) 通 解 。 
对 函数 fi 而 言 ,在 和 =xw- By = c, 描述 的 直线 上 = 常数 ;对 函数 f, 而 言 ,7 = x+ 
By = cs 描述 的 直线 上 f, = 常数 。 可 以 画 出 经 过 空间 P(x,y) 点 的 这 两 条 直线 ,正好 就 是 
马赫 数 为 MM 超声 速 均 匀 来 流 中 P(x,y) 点 的 特征 线 。 只 要 知道 这 两 条 直线 上 任意 点 的 
函数 值 就 可 以 得 到 P(x ,y) 点 扰动 速度 势 。 
根据 超声 速 扰动 传播 特点 ,在 前 缘 点 上 游 是 未 扰动 区 p = 0, 从 前 缘 点 到 后 缘 点 的 翼 
型 扰动 上 下 表面 相互 不 影响 , 且 扰 动 也 不 会 穿 过 到 型 传播 ， 在 后 缘 点 下 游 的 扰动 区 对 咽 型 
不 产生 扰动 ,在 上 半 平 面 仅 有 扰动 速 势 ,在 下 半 平 面 仅 有 扰动 速 势 ;因此 ,还 可 以 进 
一 步 简化 扰动 速 势 : 
， | fi(x— By) y>0 
9(%,7) = if + By) y<0 
下 面 介绍 根据 器 型 物 面 边界 条 件 确定 f. 和 f, 的 过 程 。 
例 6.1 平板 上 半 平 面 有 小 突起 物 ,形状 为 y = jx(1- x/L) ,k<-1,0<x< 工 ,利用 超 
声速 线 化 理论 证 明 , 该 物体 诱发 的 小 扰动 速度 势 为 : 


p= -Te 人 1- 23%) 


证 :y>0 对 应 的 小 扰动 速度 势 为 :p = gp(&) = p(x - By) ,根据 边界 条 件 : 
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s, (x,0,z) -部 | =-B-@'(£)| o= u, [ r- 2) 


L 
e) | y=0 =g (x)= - = [ k- 2x) 
pos -ieli -4) 


代入 原 变量 p= pl) = olx- By) = - 





resis - By)( 1- #52) ,得 证 。 

从 理论 上 说 ,可 用 边界 条 件 确定 f; M f, 以 后 就 可 以 得 到 wj; 但 实际 上 关心 的 是 气动 
力 , 求 p 只 是 一 种 途径 ,下 面 介 绍 利用 o 函数 表示 式 ,直接 通过 物 面 方程 ， 确定 表面 压力 
系数 。 上 例 中 小 突起 物 表面 压力 系数 表达 式 : 


C, = -2 


Uw 





2 2 fx: 

B-T) 

对 于 更 为 一 般 的 情况 ,根据 o 函数 扒 出 机 型 上 表面 = 0, 速度 ; 
v, =Æ =fr E)E =f) 


s. = fa £ = -BF (8) = - Bu, 












线 化 压力 系数 写 为 : 
— 2 2 dy, - š 
| 和 (6.4) 
同样 对 器 型 y = 0- 下 表面 有 :ww = Bo,, 线 化 压力 系数 为 : 
Ca =- zm (6.5) 


压力 系数 沿 机 型 表面 积分 ,得 到 气动 力 : F = -PC ` nd1, 这 里 轻型 表面 单位 长 度 法 
向 矢量 :m = - sinĝi + cos 久 ,因此 气动 力 : 
F = $C,dyi -$Cdy = Fa + Fj 


=-$C,ds ， 
b o 
_ . 一 Ç . 
| c. dx IK dx 
b 
= | Ou~ Cu) .dz 
b 
这 


= dy. - dx 
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F..= 中 cdy 
= [ (<, Wa) ax .[ (co 学 jd 
= f(e E- a e 
KORON 


. X F25 BE] E F Pie 8: y, = y. = Yo ARM F F HZ 4k E JJ 2535 
大 小 相等 、 符 号 相反 : C. = - Ca。 前 缘 点 和 后 缘 点 记 为 (xo ,Yo) Wera yi) , 则 升力 系数 : 








T 

(6.6) 

升力 线 斜率 : 

C = 4 (6.7) 

线 化 理论 得 到 的 升力 系数 与 器 型 几何 形状 无 关 , 仅 与 迎 角 a 有 关 , 而 升力 线 斜 率 C; 仅 与 
KM. ARo 


线 化 位 流 方程 理论 得 到 的 超声 速 薄 器 型 环 量 : 
r= [Coa — va)dx 


b 
- == (CC, -~ Ca)dx 


因此 证 明 在 升力 与 环 量 关系 :Y = os ub .5 3 = po we , T, 可 以 看 出 与 不 可 压 流动 


是 一 样 的 ,如 果 是 平板 薄 要 型 , 涡 强 沿 弦 向 分 布 是 常数:7(z) = T = Zua ,这 一 结论 与 


不 可 压 流动 明显 不 同 。 
亚 声 速 流动 中 ,经 型 弯 度 问题 不 产生 阻力 ， 但 是 超声 速 流动 的 灾 度 问题 也 存在 阻力 ， 


阻力 系数 ; 
EET cn 


同样 可 以 求 出 权 型 关于 前 缘 点 的 俯仰 力矩 系数 (规定 抬头 为 正 ) : 
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4 . £ 学 <x- dx 
(6.9) 
由 于 弯 度 曲线 变化 对 升力 无 贡献 , 故 超声 速 飞行 器 多 采用 对 称 沉 型 设计 ,这 时 弯 度 问 
题 产 生 的 阻力 系数 : 


b 1 r° i I 
c. = >| - = ac, = gaf, Cu - Ca) z de = 


A(tana Y 4a? 





c, = C ~ 全 (6.10) 
对 称 恬 型 超声 速 俯仰 力矩 系数 : 
Cah f orat (6.11) 
XRRR A t 8 RBR ME: 
Cu _ 1 
X, = 一 T = > (6 ! 
3c 1 .12) 
Xr =- dC = 2 


jJ 32838 2% 3lphEdH H; , EE BE XHPR22 31 BJ Ps D IE SU u 2 WAKE PS BJ 1/4 弦 线 
点 后 移 到 1/2 弦 线 点 大 部 分 超声 速 飞行 器 是 从 地 面 起 飞 , 需 要 从 低速 加 速 到 设计 的 超声 
速 飞行 状态 , 压 心 和 焦点 的 变化 对 操纵 性 和 安定 性 提出 更 高 要 求 。 

根据 D’ Alember 疑 题 ,可 以 证 明 物 体 在 无 类 亚 声速 流体 中 运动 时 不 产生 阻力 ,所 以 机 
翼 绕 流 问 题 主要 是 研究 弯 度 问题 ,但 是 在 超声 速 情况 下 这 一 结论 不 再 成 立 ,需要 研究 厚度 
问题 。 

对 于 厚度 问题 , 翼 型 上 下 表面 线 化 压力 系数 相等 : 


2 
m = B dx B dx ` B dx ~ Cn 
升力 系数 C, = 0 和 俯仰 力矩 系数 C. = 0 为 零 ; 产 生 的 阻力 系数 : 


Cm = 1 3109) + (32) |as = al, ($) Ja (6.13) 


四 型 总 的 阻力 FiS 度 问题 和 厚度 问题 产生 的 阻力 系数 之 和 : 


co spana iE) (0) err E) Ü (28) ]a 


EEANN RENEI 波 阻 系数 , 记 为 : Co H TFEASERM, EIE 
阻力 系数 就 是 厚度 问题 产生 的 阻力 系数 。 
以 上 压力 系数 是 采用 风 轴 系 表 示 的 ,如 果 采 用 咽 型 几何 形状 函数 体 轴 系 表示 ,只 和 需 把 
以 上 风 轴 系 公式 中 y,(x)、y,(x)、y,(x) 和 yi(%) 的 导数 进行 如 下 近似 替换 : 
dy, _ dys 
dx “dx 
JE 32 303318] SKARA 0, 采 用 一 阶 近似 9 — a = tan0 = 0, E F 21885 F JJ 82335 


为 统一 形式 : 





-a (6.14) 
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20 _ 20 
C,= + p = 十 Tai (6.15) 


相对 与 来 流 为 压缩 的 边界 0 取 正 值 , 相 对 与 来 流 为 膨胀 的 边界 9 取 负 值 。 将 (6.14) 式 代 
和 人 以 上 气动 力 表达 式 ,得 到 在 体 轴 系 下 的 升力 阻力 系数 ， 


2 1 ES 

C, = 一 B ` 5l, dx, , 
2.411092 - a) 
B b 0 dx, 


_ | 1.2 j dy, | 
` B b Bloldz,|, 


4a FR 
C, = 等 (不 变化 ) 








+ qx, , dxe 


(2 Ta, i 
dy, 
+ dx, 














Jas -4 (6.16) 




















体 轴 系 下 的 阻力 系数 : 
oa ARE Ee 
-za -lL E -e)l Jea 
gerahe) l) Te 


= áa! + Co (6.17) 
例 6.2 有 一 双 凸 面 的 器 型 ,上 下 表面 方程 为 : 
y. =0.28[ x - =) ， y= -0.12( x - z) 
试用 超声 速 线 化 理论 计算 该 受 型 在 Me = 1.72. 时 气动 力 随 迎 角 的 变化 特性 。 
， 解 : 上 下 表面 方程 为 体 轴 坐标 系 ,气流 与 物 面 夹 角 为 : 


L= i-as ‘0.28(1- 2#) -a 





' d =Z -a= [o of 1-2) +a] 
升力 系数 仅 与 迎 角 有 关 : 
4a z 
C, = =2. 86a 
JM -1 
零 升 阻力 系数 与 迎 角 无 关 , 在 体 轴 坐标 系 和 风 轴 系 是 一 样 的 : 


(Co) = aa ahl) + 总) Ja 
万 去 十 . #/ {[0.28(1 - 2a) J? + [0.2(1 - 2)] las 
= 0.0442 
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总 阻力 系数 : 
2 
Cp = 4a + (Cop)o = 2.86o + 0.0422 ` 
M. -1 
对 前 缘 点 的 力矩 系数 : 
_4.1.f /dy ) 
Cu = B P L (ë -aj ds 
2a 4,1, f’ y 
一 有 十 万 pP h” dx dx 
1 
=- >> G, - 0.0381 
= — 1.43a - 0.0381 
相对 压 心 : 
Crs 0.0135 
X, = -E =0.5 a 
气动 焦点 : 


对 于 双 弧 形 薄 惨 , 小 扰动 速度 势 的 线 化 方程 预测 得 到 的 压力 系数 分 布 和 实验 值 Euler 
方程 精确 解 之 间 的 比较 见 图 6.2(a) ;下 滤 面 的 前 半 部 ,理论 与 实验 的 结果 较 一 致 ,上 咽 面 
则 偏差 较 大 ,这 主要 是 因为 线 化 理论 用 马赫 波 代替 了 激 波 ,而 目前 到 型 的 负 迎 角 和 相对 厚 
度 都 较 大 ,上 咽 面 前 缘 激 波 较 强 , 使 算得 的 上 咽 面 压强 偏 小 ;下 表面 的 后 部 ,理论 与 实验 的 
结果 的 偏差 亦 较 大 ,这 一 方面 是 由 于 实际 气流 是 有 粘性 的 ,在 器 型 下 表面 的 后 段 附 面 层 增 
厚 、 外 流 膨 胀 角 减 小 ,使 实际 的 压强 比 理论 计算 的 较 大 , 另 一 方面 是 由 于 通过 后 缘 激 波 产 
生 的 压强 要 沿 附 面 层 内 的 亚 音 速 流 区 域 往 上 游 传 播 ,这 些 现 象 在 线 化 理论 中 都 是 没有 考 
虑 的 。 





x 
0 20 40 60 8 100 b 
(a) 





图 6.2 线 化 理论 得 到 的 理论 解 和 实验 数据 的 比较 
图 6.2(b) 和 (ce) 中 还 给 出 小 扰动 线 化 理论 预测 得 到 的 气动 力 特性 和 实验 结果 的 比 
较 , 对 升力 来 说 ,压强 在 必 型 前 后 缘 理 论 和 实验 的 差异 正好 相互 抵消 掉 一 部 分 ,二 者 综合 
效果 使 得 理论 预测 值 与 实验 相差 较 小 ,但 是 对 俯仰 力矩 来 说 有 线性 理论 预测 得 到 的 压强 
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在 要 型 前 后 缘 难 以 抵消 ,引起 较 大 误差 ,实验 比 线性 理论 预测 值 要 大 。 由 于 小 扰动 线 化 理 
论 没有 考虑 粘性 , 因此 预测 得 到 的 阻力 系数 比 实验 值 小 。 

为 提高 理论 预测 值 的 精度 , Busemann 在 压力 系数 简化 过 程 中 保留 了 二 次 项 ,提出 所 
谓 的 “二 级 理论 ”, 本 文中 不 作 介 绍 ,有 兴趣 的 读者 可 以 参考 相关 资料 。 值 得 一 提 的 是 , 根 
据 前 面 的 分 析 , 如果 压 力 系数 关于 扰动 速度 势 是 非 线 性 , 辟 型 的 绕 流 问题 分 解 为 计 度 问题 
和 厚度 问题 以 后 ,压力 系数 是 无 法 到 加 的 。 

在 小 迎 角 情况 下 ,对 于 斜 置 角 为 x 的 无 限 必 展 斜 置 要 ,来 流 马赫 数 MM。 可 分 解 成 一 个 
垂直 于 什 置 要 前 缘 的 法 向 分 量 Ma, = M。* cosx 和 一 个 与 斜 置 村 前 缘 平行 的 切 向 分 量 
M.,= M. sinx。 若 不 考虑 气流 粘性 , 切 向 分 量 M。, 对 机 可 的 气动 特性 不 产生 影响 ,无 限 
要 展 斜 置 贾 的 气动 特性 主要 取决 于 来 流 马赫 数 的 法 向 分 量 W-。; 因 此 ,如 前 面 章节 所 述 
那样 ,可 以 借助 于 以 来 流 马赫 数 为 W。, 绕 过 由 斜 置 要 的 法 向 要 型 所 组 成 的 正 置 机 可 (二 
维 辟 型 ) 的 流动 来 计算 绕 无 限 辟 展 斜 置 机 的 气动 力 。 由 此 可 见 , 只 有 当 Me, > ! NARR 
展 斜 置 届 的 绕 流 才 具有 超声 速 特性 , 否则, Mon < 1 时 ,即使 来 流 是 超声 速 的 ,但 是 依然 可 
以 按照 亚 声速 的 方法 处 理 。 

值得 一 提 的 是 ,由 于 无 限 权 展 斜 置 机 愤 来 流 马赫 数 M. THERE RR DIAA 
M。。 的 马赫 角 不 同 ,如 图 6.3 所 示意 ,对 应 位 置 点 上 影响 区 和 扰动 区 有 很 大 差别 ,实际 流 
动 特 性 和 方程 特性 完全 不 同 ,因此 只 有 在 线 化 意义 下 才能 分 解 ,利用 无 限 姻 展 斜 置 机 事 沿 
等 比例 弦 长 的 物理 参数 完全 相同 , 即 正 置 器 型 弦 线 任意 点 上 物理 晤 与 弦 长 比例 相等 的 无 
”上限 必 展 斜 置 机 辟 物理 量 相同 这 一 特征 进行 分 析 。 





图 6.3 无 限 帆 展 机 器 的 依赖 区 
现在 主要 讨论 Men > 1 时 无 限 翼 展 斜 置 必 的 气动 特性 。 
前 面 第 四 章 已 经 介绍 ,如 果 作 用 在 无 限 翼 展 斜 置 机 愤 和 对 应 正 置 用 型 上 相同 点 上 的 
压力 相等 ,不 同 动 压 头 下 定义 的 压力 系数 之 间 的 关系 : 


C, =-- 了 -Po -一 PP -Ceeosy - (6.18) 








Ta am 了 7 是 线性 的 , 即 正 


ARW EIZH x, 点 在 无 限 翼 展 斜 置 机 翼 对 应 的 位 置 就 图 只 MUKRERREREN 
翼 和 对 应 正 置 翼 型 上 的 升力 系数 关系 如 下 : 
C, = Cocos y (6.19) 
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. uesSina sina a 
a, = sina, = 一 = Pn t (6.20) 


4a。 4a, 
B, J-i 
TAER Bs y 18 EE R 8 ENRE J 52: 
C=— Ae:c0sX (6.21) 


J M “cos y _1 








以 及 升力 线 斜 率 : 
4cos 
Ci = J (6.22) 
可 以 看 出 , 当 M. cosy > 1 的 大 部 分 情况 下 ,后 掠 角 对 升力 线 斜率 影响 较 小 ;但 是 在 
M. cosy = 1 附近 ,后 掠 角 非 常 敏感 ,小 的 变化 会 引起 升力 线 斜率 剧烈 增加 。 
前 面 第 四 章 已 经 介绍 ,根据 压力 系数 之 间 的 关系 (6.18) 式 , 可 以 推出 单位 长 度 无 限 
咽 展 斜 置 机 咽 和 对 应 正 置 咽 型 上 的 阻力 系数 关系 如 下 : 
Cp = Co ` cos y . (6.23) 
1EE38 38) 55 EB JJ 2328; 


4o7 4a? 
Ch, = Bt Cm py i mai i a +C 
其 中 ,第 一 项 是 与 迎 角 相关 产生 的 诱导 阻力 ,第 二 项 是 零 升力 波 阻 系数 。 对 应 的 元 限 翼 展 
斜 置 机 辟 与 迎 角 相关 产生 的 阻力 系数 : 
-Te + Coon COS? x (6.25) 
当 Ma cosy > 1 的 情况 下 ,后 掠 角 对 诱导 阻力 部 分 影响 较 小 , 零 升力 波 阻 系数 大 致 按照 
cos y 的 关系 减 小 ， 所 以 超声 速 飞行 器 多 采用 较 大 的 后 掠 角 ; 同样 在 M. fe cosy ~1 附近 ,后 
掠 角 非 常 敏 感 , 较 小 的 变化 会 引起 阻力 系数 剧烈 增加 。 


(6.24) 


$56.2 ” 薄 贾 在 超声 速 流动 中 的 流动 特征 


上 一 节 研 究 无 限 责 展 斜 置 机 可 的 绕 流 问 题 时 已 经 发 现 ,机 喜 斜 置 以 后 ,相对 于 前 缘 的 
流动 特性 发 生变 化 。 图 6.4 以 平板 后 掠 机 辟 为 例 来 说 明 来 流 马赫 角 与 机 翼 后 掠 角 变化 导 
致 超声 速 绕 流 的 不 同 特征 , 当 MK。。<1 时 ,图 6.4(a) 中 示意 ,即使 来 流 是 超声 速 的 ,但 是 由 
于 机 融 顶 点 扰动 影响 到 整个 机 帆 前 绿 ,上 下 回 面 扰动 相互 干扰 ,气流 在 到 达 前 缘 之 前 已 经 
调整 ,因此 前 缘 附 近 的 压力 系数 分 布 表现 出 亚 声 速 机 辟 绕 流 的 特征 , 随 着 前 缘 曲 率 半径 减 
小 ,压力 系数 趋向 负 无 穷 ; 当 Mon > 1 时 ,图 6.4(e) 中 示意 ,气流 在 到 达 前 缘 之 前 未 受到 任 
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何 干 扰 , 机 权 前 缘 附近 有 一 部 分 翼 面 的 流动 具有 无 限 性 展 斜 置 机 可 特 征 。 对 于 有 限 必 展 
机 器 后 缘 也 有 类 似 的 差异 ,来 流 马赫 角 小 于 机 翼 后 绿 后 掠 角 情 况 下 ,气流 在 到 达 后 缘 之 前 
未 受 后 缘 的 影响 ,只 有 在 后 缘 线 上 为 满足 后 缘 条 件 ,进行 压缩 和 膨胀 ,但 是 对 于 无 粘 流动 ， 
后 缘 线 上 扰动 不 向 上 游 传播 ,因此 附近 压力 系数 分 布 没 有 恢复 到 自由 来 流 值 的 趋势 ,上 下 
辟 面 发 生 突 路 ;在 来 流 马 赫 角 大 于 机 翼 后 缘 后 掠 角 情 况 下 ,与 亚 声 速 机 喜 绕 流 的 特征 一 
致 ,气流 在 到 达 后 缘 之 前 就 被 于 扰 ,后 缘 附近 压力 系数 分 布 受到 上 下 翼 面 绕 流 共同 的 影 
响 。 

为 此 ,提出 如 下 根据 来 流 马赫 数 M. 与 机 辟 后 掠 角 的 相对 位 置 定义 的 超声 速 和 亚 声 
速 前 后 缘 , 以 及 在 超声 速 小 扰动 速度 势 研究 中 与 常规 定义 不 同 的 机 器 前 缘 、 后 缘 和 侧 缘 的 


定义 。 
| 1 >1 Ë >1 


/RC E [X 


(a) 亚 音速 前 缘 (b) 音速 前 缘 oana 


图 6.4 EEEH AAR A kR 
在 超声 速 机 咽 的 平面 形状 中 ,定义 与 来 流 平行 的 线段 是 侧 缘 ;与 来 流 平行 的 直线 进入 
机 器 平面 首次 相交 的 线段 为 前 缘 ,离开 机 器 平面 二 次 相交 的 线 眉 为 后 缘 , 显 然 对 于 给 定 平 
面 形状 的 机 可 ,前 缘 、 后 缘 和 侧 缘 不 是 固定 的 。 
来 流 马 赫 角 y。 与 速度 和 声速 的 关系 sing, = ac-/u。 = 1/M。 或 tani gs = 


LV Ma - 1, 前 缘 后 掠 角 与 速度 关系 sin(r/2 - Xo) = u, lu, ,因此 有 : 


Alga) 
Siny o f 

当 Mon > 1 称 为 超声 速 前 缘 , 这 时 有 :rz/2 - Xo > Ua N n2- Ha > xo; 当 MM。。<1 称 
为 为 亚 声速 前 缘 ,这 时 有 :x/2 - Xo < Ap。 或 r/2- pa < Xoo 为 方便 计算 ， 定义 参数 : mo = 
BIK, F Ko = tanxo; mo > 1 超声 速 前 缘 ， mo < 1 š 亚 声 速 前 缘 。 

同样 ,对 于 机 可 后 缘 , 定 义 参数 m = BIK, 和 K, = tanxi ,来 确定 超声 速 和 亚 声 速 后 
缘 ,m, > 1 超声 速 后 缘 , m < 1 亚 声速 后 缘 。 

在 超声 速 机 下 平面 形状 中 ,存在 一 些 区 域 ,其 中 任意 点 的 依赖 区 内 仅仅 包含 一 条 前 缘 
直线 ,这 些 区 域 可 以 看 作 无 限 翼 展 斜 置 机 辟 的 一 部 分 处 理 ,形成 所 谓 “ 一 维 区 ”。 如 图 6.5 
所 示 ,矩形 机 权 的 二 维 区 为 倒 梯 形 ,三 维 区 为 左右 两 个 愤 尖 直角 三 角形 区 ,区 内 任意 点 的 
依赖 区 包括 前 缘 和 侧 缘 。 超 音速 前 缘 三 角 翼 有 和 翼 根 三 维 区 ,区 内 任意 点 的 依赖 区 包括 两 
个 前 缘 ,三 维 区 外 左右 各 有 一 块 二 维 区 ,区 内 任意 点 的 依赖 区 只 包括 一 个 前 缘 。 梯 形 后 掠 
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汉 的 三 维 区 包括 惨 根 和 翼 尖 三 维 区 ,其 余 才 是 二 维 区 。 


M.>1 M.>1 


M.>1 





一 一 





图 6.5 超 音速 机 费 的 二 维 区 与 三 维 区 

对 一 个 确定 的 梯形 平板 后 掠 翼 , 随 着 M。 从 大 变 到 小 ,其 前 后 缘 将 顺序 出 现 超 音速 前 
缘 超 音速 后 缘 , 亚 音速 前 缘 超 音速 后 缘 , 亚 音速 前 缘 亚 音速 后 缘 的 情况 。 下 面 来 分 析 三 维 
机 器 超 音速 绕 流 的 特点 。 

1. 超 音 速 前 缘 、 超 音速 后 缘 

完全 处 于 二 维 区 的 弦 向 4 — 4 剖面 上 的 压强 分 布 可 按 无 限 必 展 斜 置 要 来 计算 ,与 机 
经 平 面 形状 无 关 。 部 分 处 于 二 维 区 的 B - 下 前 面 上 ,二 维 区 那 段 与 二 维 斜 置 权 的 超 音速 
特性 相同 ,但 在 顶点 马赫 线 后 处 于 则 根 的 三 维 区 ,上 下 跨 面 气流 受到 虽 根 部 分 影响 而 发 生 
改变 ,出 现 与 平面 形状 有 关 的 三 维 效应 。 但 是 ,上 下 咽 面 气流 在 到 达 后 缘 之 前 相互 之 间 没 
有 影响 ,后 缘 压 差 载 荷 为 有 限 值 。 





图 6.6 超声 速 前 后 缘 流 态 与 压力 分 布 


2. 亚 音速 前 缘 、 超 音速 后 缘 

这 种 情况 的 一 个 明显 特点 是 翼 面 上 不 存在 二 维 区 ,全 是 三 维 区 。4 - 4 剖面 弦 向 载 
荷 特点 是 ,前 缘 具 有 亚 声速 绕 流 特性 ,压强 载荷 为 无 穷 , 后 缘 具 有 超声 速 绕 流 特性 , 压 差 载 
荷 均 为 有 限 值 。 

3. 亚 音速 前 缘 、 亚 音速 后 缘 

此 种 情况 最 显著 的 特点 是 后 缘 也 要 影响 翼 面 上 的 流动 , 且 上 下 面 通过 后 缘 流 动 汇合 
而 互相 影响 。4 - 4 剖面 弦 向 载荷 特点 是 具有 亚 声 速 绕 流 特性 ,前 缘 载 荷 为 无 穷 ,后 缘 压 
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图 6.7 亚 音速 前 缘 、 超 声速 后 缘 流 态 与 压力 分 布 
差 载荷 均 为 零 。 





图 6.8 亚 音速 前 后 缘 流 态 与 压力 分 布 


$ 6.3 ”超声 速 流 动 中 机 机 的 线 化 理论 


第 四 章 中 给 出 无 粘 、 定 常 ,等 粹 .无 旋 、 小 扰动 1v.1,1v,1,1v,1<u。 假 设 条 件 下 ,超声 
速 机 器 小 扰动 速度 势 的 线 化 方程 : 


2 2 2 


20 0 OP, 
B S ay 2 =0 (6.27) 
也 推导 了 可 压 流动 的 线 化 压力 系数 : 
C, = -2 20 (6.28) 


直接 代入 超声 速 小 扰动 速度 势 的 线 化 方程 ,可 以 证 明 : 


ay za- Q  — 
Py, 2xV (x -£ -BI[(y-7) + (z - 六 
是 方程 的 基本 解 ,表示 位 于 点 (6, 7, 85) 处 强度 为 0 的 点 源 在 流 场 空间 点 (z,y,z) 处 产生 
的 扰动 速度 势 。 根 据 Q 强度 物理 含义 ,表示 从 点 源 向 外 流出 的 体积 流量 ,等 于 在 点 源 微 
小 领域 内 流速 和 面积 的 积分 ,由 于 超声 速 点 源 不 会 向 上 游 传 递 , 相 当 于 面积 积分 减少 一 
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半 , 因 此 小 扰动 速度 势 中 的 系数 从 4r 变 为 2xo 

前 面 已 经 介绍 , 亚 声速 小 扰动 速度 势 的 线 化 方程 得 到 的 点 源 ,等 位 面 是 椭 球 面 , 流 场 
中 仅仅 包含 (6, 7, 5 一 个 奇 点 ,所 有 流 线 来 自 该 点 ; 殷 动 向 周围 传播 过 程 中 不 斯 减弱 , 理 
论 上 认为 在 无 穷 远 r = % 这 个 抽象 数学 极限 点 处 边界 条 件 p = 0 成 立 。 超 声速 小 扰动 速 
度 势 点 源 的 等 位 面 是 双 曲 面 ,在 空间 上 从 (6, q, 6) 点 附近 就 有 扰动 传播 不 到 的 “ 死 区 ”( 方 
程 无 解 区 域 ) ,由 于 超声 速 流动 扰动 不 会 向 上 游 传 播 ,向 下 游 传 播 也 是 范围 有 限 ,因此 在 数 
学 上 满足 o = 0 的 边界 条 件 是 一 个 区 域 ; 根 据点 源 产 生 的 “扰动 速度 "所 作出 的 流 线 不 仅 
从 点 源 (6; 7,5) 处 出 发 ,而 是 来 自 锥 形 奇 性 面 , 如 图 6.9 所 示 。 值 得 指出 的 是 ,这 里 “扰动 
速度 "是 指 在 1v.1,1sy1,1v,1<u。 条 件 下 (vw ,wv, ,2,), 图 6.9 中流 线 没有 考虑 自由 来 流速 
度 , 不 是 实际 流动 速度 的 流 线 ;超声 速 小 扰动 速度 势 线 化 方程 所 描述 流动 的 流 线 应 该 根据 
(u, + Uo sVs Vs) 给 出 。 

在 三 维 空间 以 扰动 点 为 顶点 、 马 赫 角 ws 常数 构成 的 锥 面 称 为 超声 速 流动 的 马赫 锥 。 
如 图 6.10 所 示 , 恨 据 双 曲 型 方程 的 性 质 ,在 (#, 7,) 点 产生 扰动 的 影响 仅仅 局 限于 这 一 
点 下 游 的 马赫 锥 内 (所 谓 影 响 区 ); 空 间 任意 点 (xz,y,z) 流 动 参数 变化 只 与 这 一 点 上 游 马 
BEREA (ria kah SRK, 求 机 要 上 任意 P 点 的 扰动 速度 势 ， 仅 考虑 其 上 游 马赫 锥 
内 的 影响 则 可 。 





图 6.9 ” 亚 声 速 和 超声 速 点 源 “ 扰 动 速度 " 流 线 


”特别 指出 :因为 B = V Ma -1 是 一 个 常数 ,因此 根据 小 扰动 速度 势 的 线 化 方程 得 到 的 
流 场 中 不 存在 激 波 和 其 他 强度 膨胀 波 , 只 有 相互 平行 的 马赫 线 。 对 于 图 6.1 中 表示 平板 
和 双 弧 形 费 型 的 流动 图 像 上 有 明显 不 同 , 在 线 化 理论 中 ,无 论 是 平板 还 是 双 弧 形 咽 型 ,所 有 
波 系 都 退化 为 自由 来 流 的 马赫 波 。 





图 6.10 超声 速 扰动 影响 区 和 依赖 区 形成 的 马赫 锥 
在 曲面 上 连续 分 布 单位 面积 源 强 为 a($ ,7,5) 产 生 扰 动 速度 势 : 





- o(é, ,CL)ds 
(x,y,z) = 
人 P G- P- + (z = D) 
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原则 上 ,也 可 以 采用 分 布 表达 形式 已 知 的 基本 解 近 似 机 贺 的 扰动 ;但 是 ,前 面 介绍 的 亚 声 
速 小 扰动 速度 势 线 化 方程 和 不 可 压 流动 小 扰动 速度 势 线 化 方程 都 是 椭圆 型 的 和 超声 速 小 
扰动 速度 势 方 程式 双 曲 型 的 ,除了 以 上 可 以 看 出 ,在 基本 解 的 常数 和 速度 势 表达 形式 上 也 
有 不 同 ,更 重要 的 是 ,基本 解 的 影响 区 域 是 有 限 的 ,任意 点 上 扰动 速度 也 是 仅仅 受到 有 限 
区 域 基本 解 的 影响 ,其 他 区 域 的 基本 解 对 该 点 不 产生 影响 ,因此 在 以 上 积分 公式 中 ,积分 
区 域 也 与 亚 声速 情况 不 同 ,不 是 机 可 围 成 的 面积 ,同时 在 边界 条 件 方面 也 存在 一 定 的 差 
异 。 

从 以 上 分 析 可 知 ,超声 速 小 扰动 速度 势 方 程 在 y = 0 平面 线 化 边界 条 件 下 可 分 为 三 
部 分 :未 受 扰动 区 (R)、 机 器 表面 (S) 和 除 物 面 外 受 扰动 区 (7T) ,如 图 6.11 所 示 。 

与 亚 声速 问题 相 比 , R 多 不 再 是 一 个 抽象 的 数学 概念 , R 和 了 在 机 辟 附 近 就 存在 明 
确 的 分 界线 。 例 如 ,对 于 亚 声 速 流动 中 有 限 基本 解 只 有 在 驻 点 和 源 点 出 现 奇 性 ,超声 速 流 
动 中 除 源 点 外 ,在 整个 马赫 锥 面 上 都 是 奇 性 的 ,如 果 采 用 分 布 有 限 基本 和 解 来 代替 机 咽 产 生 
的 扰动 ,需要 在 延伸 到 无 穷 下 游 的 马赫 锥 面 上 布置 连续 点 源 ,如 图 6.11 所 示 。 


| M.>1 





图 6.11 #BLUE20OIK3SETEH BSD R2S 38 


在 来 流 马赫 数 (或 8=V Ma - 1) 确定 的 情况 下 ,根据 线性 方程 的 性 质 ,可 以 证 明 超声 
速 薄 翼 小 扰动 绕 流 问题 也 可 以 分 解 为 厚度 问题 和 弯 度 问题 的 线性 辣 加 。 厚 度 问 题 研究 无 
穷 远 速度 为 u \ 无 迎 角 、 厚 度 分 布 为 2y, (x,z) 的 对 称 机 喜 绕 流 问 题 ; 弯 度 问 题 研究 无 穷 
远 速度 为 u. MWA 无 厚度 的 曲面 y, (x,z) 的 绕 流 问题 (所 谓 )。 超 声速 机 翼 各 区 域 边 
界 条 件 的 数学 描述 如 下 。 

1. 未 受 扰动 R X 

在 未 受 扰动 R < ,厚度 问题 和 弯 度 问题 一 样 ,为 :p = 0。 

2. 物 面 S 区 

在 物 面 S 区 ,满足 线 化 边界 条 件 , 对 于 气流 坐标 系 :w (x,0,z) = u, 3y,/ax; 这 与 亚 声 
速 流 动 线 化 边界 条 件 相同 ， 对 于 弯 度 问题 ,上 下 辟 面 方程 是 一 致 的 ,边界 条 件 写 为 ; 


æ| p % 
Oy ly=o ”Ox 


对 于 厚度 问题 ,上 下 滤 面 方程 关于 y = 0 对称 ,边界 条 件 写 为 : 


æl) p 2 
Ə y=0+ “x 








„2 
”Ox 
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ep 2, S _ yı 
Əy [y=o- 5 Ua Be = ue Ox 


3. SHZ TE 

在 M. < 1 情况 下 ,7 区 延伸 到 无 穷 远 ,除了 机 可 后 缘 拖 出 自由 涡 面 以 外 的 区 域 流动 
参数 连续 ,可 以 作为 流 场 内 点 处 理 , 不 需要 提 边 界 条 件 ; 自由 涡 面 强度 有 物体 表面 边界 条 
件 附着 涡 确 定 , 因 此 也 不 需要 专门 处 理 。 在 MK。 > 1 情况 下 ,7 区 在 空间 上 有 一 定 范围 ,而 
且 根 据 超声 速 流动 特征 ,进一步 分 为 两 个 区 域 :影响 区 包括 机 咽 那 些 点 构成 的 那 部 分 区 域 
(TT) 才 和 需要 关心 ,其 他 区 域 ,如 超声 速 后 缘 下 游 的 区 域 流动 受到 机 可 干 扰 , 但 是 对 机 中 没 
有 影响 ,可 以 不 考虑 。 

对 于 厚度 问题 ,根据 流动 的 对 称 特征 可 以 提 v, = 0 边界 条 件 ， 与 物 面 边界 条 件 共同 构 
成 波动 方程 的 Lieman 问题 ,在 数学 上 处 理 较 为 成 熟 。 

对 于 次 度 问题 ,上 下 器 面 扰动 的 影响 区 分 别 沿 马赫 锥 传播 到 T, 区 ,对 于 T, 区 的 影 
响 较为 复杂 ,导致 T, 区 内 流动 参数 需要 具体 分 析 以 后 确定 。 

首先 ,把 T, 区 看 作 与 来 流速 度 平行 的 假想 器 面 ,不 改变 流 场 特性 ;由 于 假想 经 面 上 
速度 连续 ,因此 气动 载荷 为 零 : 


推出 关系 式 : 
v, (2,0, ,z) = v0.(x,0. ,2) 
其 次 ,考虑 在 y =0 上 下 姻 面 上 边界 条 件 是 一 样 的 ,因此 小 扰动 速度 势 o 是 y 的 奇 函 
数 , 即 p(x,-7y)= ~ g(x,7), 对 x 求 导 以 后 , 取 y>0 极 限 ,得 到 : 


æ| -æ 


ax lpo Ox 








y=0- 


BH w 关于 y=0 平 面 反对 称 : 
v, (x,0, ,2) 三 一 s. (x,0_ ,2) 
综合 以 上 推理 得 出 的 结论 ,在 T, 区 可 以 建立 w = 0 条 件 。 扰 动 势 在 流 场 各 点 连续 可 
微 : 


dp =Æ dr + Seay + qz 
取 y=0 平 面 ,平行 于 流向 x 轴 的 直线 从 未 扰动 区 到 扰动 区 积分 ; 


Pr- Pr = fap = [n(x,0,2)d9 =0 
因此 推出 在 扰动 区 的 扰动 势 : 
Pr = pr=0 
在 M. <1 情况 下 ,需要 满足 机 器 后 缘 的 Kutta - Joukowski 条 件 才 能 确定 附着 涡 强 度 
大 小 ;对 于 超声 速 机 加 ， 后 缘 可 能 满足 、 也 可 能 不 满足 Kutta — Joukowski 条 件 , 具 体 流 动机 


理 可 以 参见 上 一 节 ° 
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86.4 超声 速 流动 中 落 翼 气动 力 特性 预测 方法 


低速 和 亚 声 速 薄 翼 小 扰动 的 厚度 问题 对 气动 力 影响 较 小 ,未 进行 细致 讨论 ,仅仅 通过 
低速 翼 型 的 例题 说 明 可 以 通过 布置 源 的 方法 来 解决 。 超 声速 薄 惨 小 扰动 的 厚度 问题 对 气 
动力 有 贡献 ,下 面 首先 讨论 厚度 问题 。 


86.4.1 薄 权 的 厚度 问题 的 点 源 分 布 法 


与 亚 声速 流动 一 样 的 原理 ,机 咽 物 面 边界 条 件 已 经 线 化 到 y = 0 平面 上 以 后 ,在 机 辟 
平面 形状 上 布置 单位 面积 强度 为 o (6, 59) 连续 源 , 在 空间 任 一 点 P(z,y,z) 引 起 的 扰动 速 
度 势 : 

j= fh P) C 
plx, y,z) x Ü VU td (6.29) 

由 于 在 超声 速 流 场 中 P(x,y,z) 扰 动 速度 势 仅仅 与 依赖 区 域内 的 源 有 关 , 因 此 积分 
区 域 不 是 整个 机 可 平面 形状 ,而 是 马赫 锥 与 机 器 的 相交 线 和 机 器 平 面 形状 边缘 构成 的 翼 
面 上 区 域 (S E), WE P 点 前 马赫 锥 在 y = 0 平面 与 机 愤 外 侧 以 及 顶点 马赫 线形 成 的 扰动 
区 (了 区 )。 因 为 在 厚度 问题 中 ,了 区 y 方向 扰动 速度 分 量 v,(x,0,z) =0, 相 当 于 在 这 个 区 
域 分 布 源 强度 olé, g) =0 的 点 源 , 或 者 直接 不 对 这 一 区 域 进 行 积分 。 积 分 区 域 如 图 6.12 
所 示 , 如 果 P 点 不 在 y =0 平 面 上 ,马赫 锥 与 机 器 的 相交 线 是 双 曲 线 , 双 曲 线 方程 : 

` (a-f -PIP +(z- 2] =0 (6.30) 
如 果 P SA Ey =0 HE, BESMEER. 





图 6.12 超声 速 点 源 分 布 法 的 积分 区 域 示意 图 
机 豆 平 面 形 状 上 布置 连续 的 源 在 P 点 上 产生 的 y 方向 扰动 速度 分 量 : 


DAE z -4 alè, E) py —_ 
vy( 3 ) = 去 人 {Cx EP _ Bl[y + (z - g 345 





_ 1 “o a S804 ol, {) : B> I " _ 
=- r <a a] x- EF- By + (z- ry 95 (6.31) 
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曲线 B14。 和 BoA 是 马赫 锥 与 机 咽 的 相交 双 曲 线 的 两 侧 分 支 , 满 足 方程 : 
Ez 4 = 2 一 ty (x 一 &)° -By 


bp 4 = z+ ty (x-y - B’ y° 
即使 源 强度 o(£, 5) 为 常数 , 写 出 (6.29) 式 的 内 积分 : 


0 1 _ 
|: [ze BTy + (2 Cd 


t, 
04 


= — z = -> 
~ [a-f -PYyY]VvV(r-é€) - B'[ 2 + (z - t)°] 


可 以 看 出 在 积分 上 下 限 取 值 点 处 ,积分 函数 出 现 奇 性 ,因此 不 能 直接 求 出 y 方向 扰动 速度 
分 量 。 实 际 应 用 中 ,需要 根据 线 化 理论 的 边界 条 件 来 确定 源 强度 ol, Co 

考察 y = 0 面 上 7 方向 扰动 速度 分 量 :w = (x,0,z) = limo, (x,y,z) ,根据 (6.31) 式 
可 以 看 出 ,除了 (一 x,5 一 z) 点 外 ,其 余 区 域 的 积分 为 零 ;因此 对 w(*,0,z) 起 作用 的 仅 
仅 是 c(x,z) ,或 者 说 在 求 v,(x,0,z) 时 仅仅 需要 (x ,0,z) 微小 邻 域 8 内 的 积分 扰动 速度 
势 : 


t, 
B Ao 


ol alee) 
g, zI 77 Pr BEEF Patt 

在 微小 邻 域 $ 内 取 源 强 o(&,8) 的 一 阶 近似 a (6, e) = ol(x,z), 得 到 : 

到 olx,z) 1 , 

7 

在 微小 邻 域 $ 内 ERER ole, t) 引起 的 扰动 速度 势 p(x*,y,z), 等 于 强度 

为 常数 的 点 源 c(*,z) 引起 的 扰动 速度 势 w (x,y,z) ,尽管 在 空间 任 一 点 P(x,y,z) 相差 
很 大 ,但 是 y = 0 平面 上 二 者 y 方向 扰动 速度 分 量 v,(x,0,z) 是 一 样 的 : 


s (x,0,z) = = = æ 
这 样 一 来 (6.32) 式 的 内 积分 写 为 ， 


so Oy 
m4 1 _ _ r. 1 . _ =BG cC D | 
| TV Byle 


(6.32) 








7=0 





T 
=B 
得 到 扰动 速度 势 : | 
| g'(x,y,z)= m aa) a — aa) i (6.33) 
根据 超声 速 扰 动 传播 特性 和 图 6.12 中 几何 关系 ,有 : 
_[x-By y>0 
Xh [r y<0 (6.34) 
SH E FRENE. 
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-By sa) y>0 


-L(+ By = ) y<0 


g'(x, yaz) = ° (6.35) 








RES TBI PLAN tF: 


-fo(x,z) 


2 
s (x,0,z) = = 
[<a y=0 





KEL olx, 2) JIRI ERRA: 


. -2ta Zi = 2u, 2 y=0. 

已 知 机 翼 厚 度 分 布 ,根据 上 式 可 以 求 出 代替 机 可 存 在 布置 的 连续 源 强 s(x,z) 函数， 
代 人 (6.29) 式 得 到 扰动 速度 势 p(x,y,z) ,从 而 预测 超声 速 机 村 气 动力 特性 。 

根据 线 化 压力 系数 的 表达 式 ; 


(6.36) 


olx,z)= 











-22 2 Ə 
Cm -2 =0+ ü Uo Ox y=0+ 
。 2 ap 
C, = -2 一 = ~ 一 
pt. Wa | y=0- Uw Ox |y-0- 








在 求解 机 可 平 面 形 状 压力 系数 时 仅仅 需要 扰动 速度 势 对 x 变量 的 偏 导数 ;因此 直接 使 用 
在 机 事 平 面 形 状 任 一 点 P(x,0,z) 处 的 扰动 速度 势 : 
1 í al, t) 
,0,z) = 一 元 = dêd (6.37 
pla,0,2) x] (6 
式 中 积分 区 域 X, 是 从 点 (x,0,z) 马赫 线 与 机 翼 前 缘 或 侧 缘 围 成 的 区 域 。 
在 应 用 中 为 了 便于 积分 ,引入 变量 替换 : 和 
0552 = Mas 
s= ê+ BĘ “ le = 0.52 


扰动 速度 势 写 为 : 


p(x,0,z) = TEI 一 (6 的 ards (6.38) 
式 中 P(x,0,z) 点 坐标 :rr = x - Bz,sp = x+ Bz. 

从 原理 上 说 ,对 于 任意 给 定 机 翼 外 形 ,就 可 以 确定 源 强度 分 布 a(x,z) ,代入 以 上 积分 
公式 求 出 扰动 势 x 方向 扰动 速度 ,根据 线 化 压力 系数 的 表达 式 得 到 机 回 表 面 压 强 ,从 而 
得 到 厚度 问题 需要 解决 的 阻力 特性 (厚度 问题 不 产生 升力 )。 实 际 应 用 中 ,积分 区 域 需要 根 
据 前 缘 、 后 缘 和 侧 缘 特性 来 确定 。 、 . 

下 面 给 出 较为 典型 的 尖 前 缘 、 剖 面 斜 率 为 常数 流向 无 限 长 的 角形 权 的 压力 系数 分 布 
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特性 ,三 角形 翼 如 图 6:13 示意 ,角形 楼 剖面 斜率 为 常数 tane ~ 。, 上 器 面 源 强 :a(x,z) = 
2u, e; 厚度 问题 中 机 可 上 下 表面 关于 = 0 对 称 ,下 咽 面 剖面 笑 率 为 常数 tan(- e) ~ — e， 
源 强 :oa(x,z) =- 2u, ` (- €) = uss y > OM y < 0 空间 上 的 扰动 势 之 间 存 在 关系 : 
p(x,0- ,2) = p(x,0,,7) = p(x,0,z)。 另 外 ,对 于 厚度 问题 ,根据 以 上 分 析 在 扰动 T, 
相当 于 分 布 源 强 :o(x,z) = 0, 在 数学 上 等 价 于 直接 减 去 这 一 部 分 积分 面积 。 


b —b 
a—a 





图 6.13 ” 草 面 斜率 为 常数 尖 前 缘 角 形 费 外 形 以 及 积分 区 域 


采用 前 缘 后 掠 角 、 自 由 来 流 马 赫 数 定义 的 参数 : 
m = B > tanfo = B * tan(— ~ Xo) 


K- 1- B-ta 1-m 
T ”1+B.tang l+m 
BURSEIRUB RZ MIREN r = K- s, 右 前 缘 方 程 为 :s = K- r,P(x;0,2) 点 前 马赫 线 
与 左前 缘 交 点 为 :( 开 .sp，,sp); 前 马 幸 线 与 右前 缘 交 点 为 :(mm ,KK, rp)。 
对 于 m > 1 的 超声 速 前 缘 , 如 果 P(x,0,z) 点 位 于 二 维 区 ,可 以 按照 茵 型 理论 求 出 细 
面 压力 系数 ,由 于 机 器 前 面 斜 率 为 常数 ,因此 压力 系数 也 为 常数 ,可 以 根据 前 面 介 绍 的 无 
限 长 斜 置 机 翼 方 法 求 出 。 如 果 P(x,0,z) 点 位 于 三 维 区 ， 写 出 如 下 扰动 速度 势 积分 表达 


式 : 





uaeff” ds j dr 
K-s 


p(x,0,2) -lp JG- Z = 


J: = fi, Z=) (6.39) 


N 二 | dr N - 2 r, +2 r, -K> Sis 
f dr j ds o f 2Vs = K+ r 
o V(r -rt a (s-s) 20 V (r, — r) 
由 于 K < 0, 利 用 积分 关系 式 : 














dr 





1 . 1 ` — 2ax 一 b 
——— kx = ——arctan (a < 0,b > 4ac) 
| "a Vb? — 4ac 


处 理 上 式 中 积分 ,得 到 : . 
(pCx;0, 2) =- eefe- K sp) = [=e - K- :] 











So 
W. 
0 
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_1[ _ s + 
+ {Gs -KK: r,) asin Kl 
进一步 求 导 , 得 到 x 方向 扰动 速度 分 量 v, (x,0,z): 
v.(x,0,7) = 2ela,0,ż) 


ae sp) + Op (rp , sp) 
Orp Osp 








u. € s Gol . AKAD + s) (= K: r, * s)] 
2xB K x — arcsm (s, Z K. r,)X r, _ K. $ ) 


引信 锥 形 坐标 变量 :: = 


u (z,0,z) =- — E 一 E =l | (6.40) 


得 到 起 声速 前 缚 上 要 而 三 维 区 内 任意 点 P(x,0,z) 压力 系数 ， 


. ° i 
C, (z,0,z) = 2" em === - Z arcsin, / J | (6.41) 


t= AREATA AAMA, 压力 系数 在 马赫 线 上 不 存在 跳跃 ,因此 这 
两 条 马赫 线 上 的 压力 系数 也 就 是 二 维 区 惨 面 压力 系数 : 
Ci (z,0,z) = 2 
B Vm -1 
根据 无 限 咽 展 斜 置 机 器 和 对 应 咽 型 的 相关 公式 , 咽 型 剖面 斜率 变 为 e, = el/cosxo, 可 以 得 
到 器 型 的 压力 系数 为 : 

















(6.42) 


2e, 2e, 
Mà. - cos Xo -1 
这 样 上 式 可 以 写 为 : `. 
Cro)(x,0,z) = se = Crta) 
对 于 m < 1 的 亚 声速 前 缘 , 上 咽 面 P(x,0,z) 点 位 于 三 维 区 ,扰动 速度 势 除 了 翼 面 外 ， 
还 有 前 缘 马 赫 线 与 前 缘 之 间 的 扰动 区 域 (7T 区 ); 前 面 已 经 讨论 过 ,对 于 厚度 问题 ,7 区 相 
TERRA FHE, X P(x,0,z) 点 扰动 势 没有 贡献 ,可 以 在 积分 式 中 直接 剔除 这 一 
部 分 面积 : 


2 
° COS Xo 


_ ds _ 


rik 
plao) = 7 VG -5 


| (6.43) 
sss =- i f” N Kaf ere 


114 


第 六 章 ”超声 速 流动 中 机 器 气动 力 预测 方法 
得 到 < 方向 扰动 速度 分 量 w(x,0,z): 


Žusem 1- Ë 





v (x,0,z) = pe TP (6.44) 
得 到 亚 声速 前 缘 上 恤 面 任意 点 P(x,0,z) 压 力 系 数 : 
4e` m L= É 
C, (x,0,z) = A A ER toco, ssp; (6.45) 


以 上 角形 履 在 流向 无 限 长 ,实际 的 机 翼 在 流向 有 限 长 ,存在 后 缘 的 影响 ;一 般 情 况 下 
为 了 减少 底 阻 ,从 最 大 厚度 线 开 始 厚度 减 小 直到 后 缘 为 零 。 下 面 讨论 如 图 6.14 示意 的 双 
饥 形 剖面 三 角 咽 ,图 中 e, 和 e, 分 别 表 示 前 狗 形 和 后 猴 形 的 半角 ,根据 厚度 问题 边界 条 
件 ,在 三 角形 0AB 和 三 角形 04C 上 点 源 强度 为 2u。 ej; 在 三 角形 ABC 点 源 强度 为 2u。 
ez; Xo 和 x。 分 别 表示 前 缘 和 最 大 厚度 线 的 后 掠 角 ,表征 参数 分 别 记 为 : m = B/tanxy。 和 
m, = Bltanx ,显然 有 :me > mo。 根 据 mo 和 m, 的 关系 分 为 如 下 三 种 情况 。 





图 6.14“ 双 锦 形 剖面 三 角 翼 


第 一 种 是 超声 速 前 缘 和 超声 速 最 大 厚度 线 :m。 > mo > 1。 | 

首先 ,计算 OAB 和 04C 两 个 三 角形 产生 的 阻力 。 这 种 情况 下 ABC 点 源 对 最 大 厚度 
线 以 前 的 区 域 没 有 影响 , OAB 和 04C 压力 系数 与 上 面 介绍 的 尖 前 缘 角 形 翼 一 致 ,点 源 强 
度 为 24。e;。04C 气动 力 与 04B 相同 , OAB 分 为 二 维 区 S, 和 三 维 区 5, ;根据 上 面 超声 速 
前 缘 上 器 面 二 维 区 和 三 维 区 内 压力 系数 公式 ,考虑 厚度 问题 只 有 阻力 ,阻力 在 流向 分 量 


为 : 
Fa = Seme tgs 和 [s Je- ~ 元 arcsin | = =E ac] (6.46) 


在 最 大 厚度 线 上 任意 点 D(x,z) x 轴 夹 角 记 为 y， 附近 线 妥 委 元 与 顶 上 形成 
角形 (图 中 阴影 部 分 ) 就 是 积分 微 元 ， 采用 一 Dn 可 以 写 为 : 


_ 1 
"> Pray s dy 


D(x,z) 落 在 最 大 厚度 线 上 ,满足 直线 方程 : 


x=(I-c)b, +£ ztany, = (1 — c)bo + xtang* tany, 
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_ (1~ c)bo 
“=z tan tany, 
这 里 e 为 跟前 面 最 大 厚度 点 到 后 缘 点 距离 相对 于 当地 弦 长 的 比例 ,又 知 : 


z t 
ing = =p 





bo = (1- c)b;,+ bo'tan( > 一 Xo) tanye 





推出 : 
tany, = c° ango = 
_ mó(1 — c) bo 
= mtc 
这 样 积分 面积 微 元 : 
1 bo m (1 — c)? _ 1 mo(1 —- c) 
do 2 BO op TES CEPS 


这 里 $= 6b0/tanxo = bmo/B 为 三 角 回 面积 ,也 是 气动 力 系 数 参考 面积 。 
代入 积分 表达 式 (6.46) ,得 到 OAB 和 OAC 这 两 部 分 三 角形 产生 的 阻力 系数 : 


Fa BGCmo; e) . (6.47) 


G= gga" 


为 方便 下 面 表述 ,这 里 引入 函数 : 
G(m,c) = Otim Ganj Hm e 


Y. nn /le J di| 
o\ 2 — arcsin, m-re 2(m - c ° t) 


EHK, HARTAR 0BC 点 源 强度 为 2u, si 的 扰动 在 ABC 上 产生 的 阻力 (实际 为 
推力 )。 从 面积 可 以 看 出 ,这 部 分 阻力 相当 于 面积 0BC 减 去 面积 04B 和 04C 的 贡献 。 面 
积 OBC 积分 函数 为 GC(mo ,0), OAB FI OAC 总 的 积分 函数 为 C( mo,c), 因 此 这 部 分 压力 在 
饮 形 半角 为 e, 投影 得 到 的 阻力 系数 : 
èe 





© Cy = LG(mo,0) ~ C(masr)] (6.48) 
最 后 ,计算 在 ABC 上 个 形 半 角 为 es 扰动 源 强 在 ABC 上 产生 的 阻力 (实际 为 推力 )。 
由 于 前 面 第 二 部 分 计算 中 考虑 的 是 整个 0BC 面积 ,多 算 了 ABC 面积 ,因此 需要 减 去 2w。 


ei 的 贡献 ,相当 于 2w。 e, - 2u e1。 求 出 这 部 分 阻力 系数 : 


Cn = Sleaze) erel m, ,0) l (6.49) 


根据 CG(m。,0) 建 立 过 程 ,采用 三 角 必 ABC 面积 作为 无 量 纲 化 ， 因此 求 总 阻力 时 需要 转换 
为 OBC 面积 作为 无 量 纲 化 : 


S .. . . 
Cp = Cm + Cm + s Cn ， . (6.50) 
OBC . 
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第 二 种 是 亚 声速 前 缘 和 超声 速 最 大 厚度 线 :m。 > 1 > mo 

这 种 情况 下 ABC 点 源 对 最 大 厚度 线 以 前 的 区 域 没有 影响 ,第 三 部 分 阻力 依然 可 以 用 
类 似 于 以 上 me > mo > 1 的 计算 公式 。 在 计算 第 一 部 分 和 第 二 部 分 的 阻力 时 ,没有 二 维 区 
积分 区 域 ,存在 扰动 的 三 维 区 内 关于 参数 ; 的 积分 上 限 也 不 是 1, 因此 不 能 继续 采用 
CCm,ec) 函 数 来 描述 ,需要 根据 亚 声 速 前 缘 的 压力 系数 表达 式 (6.45) 和 积分 区 域 建立 新 
的 函数 表达 式 。 

第 三 种 是 亚 声 速 前 缘 和 亚 声 速 最 大 厚度 线 :1> m, > mo。 

这 时 ABC 内 点 源 对 最 大 厚度 线 以 前 的 区 域 有 影响 ,如 图 6.14 中 右 图 所 示 ,需要 计算 
源 强 为 2u。 e, -2u。 si 在 阴影 区 域 引起 的 扰动 在 独 形 半角 为 e 投影 产生 的 阻力 ;计算 时 
也 采用 亚 声速 前 缘 的 压力 系数 表达 式 (6.45) 和 积分 区 域 建 立新 的 函数 表达 式 。 

在 参考 文献 [切中 根据 以 上 得 到 的 厚度 问题 阻力 系数 的 表达 式 整 理 成 图 表 , 进行 讨 
论 。 本 文 直接 采用 所 得 出 的 结论 : 

(DXF m, > mo > 1 情况 , 随 着 在 最 大 厚度 线 的 参数 o 减 小 阻力 系数 先 降 低 后 升 高 ， 
在 附近 c = 0.5 存在 一 个 极 小 值 , 但 是 机 辟 的 零 升 阻力 系数 总 是 大 于 同一 受 型 的 零 升 阻力 
系数 。 

(2) 对 于 1 > m, > m 情况 , 随 着 在 最 大 厚度 线 的 参数 减 小 ,阻力 系数 也 是 降低 后 升 
高 ,在 最 大 厚度 线 靠近 前 缘 ec=0.9 附近 存在 极 小 值 ,前 缘 后 掠 角 越 大 (za 越 小 ) 这 个 极 小 
值 越 小 ,机 可 的 零 升 阻力 系数 可 能 小 于 同一 必 型 的 零 升 阻力 系数 。 

(3) 对 于 m, > 1 > mo 情况 ,与 1 > m, > mo 情况 较为 相似 ,最 大 厚度 线 靠 近 前 缘 存在 
一 个 极 小 值 ; 但 是 , 随 着 在 最 大 厚度 线 的 参数 减 小 ,还 可 能 存在 第 二 个 极 小 值 点 。 

具体 细节 可 以 参考 文献 [1]。 


86.4.2 PRE ERAH ERIH k 


由 于 弯 度 问题 中 认为 机 器 厚度 为 零 ,因此 低速 和 亚 声 速 薄 器 的 弯 度 问题 难以 采用 分 
布点 源 方法 。 低 速 薄 翼 小 扰动 的 弯 度 问题 通过 布置 涡 得 到 升力 面 方程 和 升力 线 方程 , 转 
化 为 涡 强 度 的 积分 方程 问题 ,采用 级 数 求 其 近似 解 ; 亚 声速 薄 咽 原则 上 可 以 用 同样 方法 计 
算 , 但 是 应 用 中 采用 通过 Goethert 法 则 和 Prantl - Glauert 法 则 从 低速 薄 翼 的 气动 力 特性 给 
出 。 超 声速 薄 姻 小 扰动 的 弯 度 问题 可 以 采用 布置 涡 的 方法 求解 ,但 是 从 下 面 分 析 中 可 以 
看 出 ,也 可 以 采用 分 布点 源 的 方法 求解 。 

对 于 前 后 缘 都 是 亚 声 速 的 机 翼 (1 > mi > mo 情况 ) ,整个 机 辟 表 现 为 亚 声速 绕 流 特 
性 ,按照 前 面 介绍 的 亚 声速 机 器 的 方法 进行 处 理 。 下 面 讨论 超声 速 后 缘 (m, > 1) 但 是 不 
同 前 缘 的 机 器 。 

对 于 前 缘 都 是 超声 速 的 机 器 (m。> 1 情况 ): 

上 下 绽 面 之 间 流 动 相互 不 影响 ,因此 可 以 分 开 处 理 ,研究 上 要 面 流动 时 不 考虑 下 翼 
面 ;这 时 补充 与 上 距 面 关于 线 化 y = 0 平面 对 称 的 “虚拟 下 必 面 ,形成 “虚拟 薄 沉 厚度”， 
上 恬 面 压力 系数 可 以 采用 分 布 强度 为 a(&,5) = 2u。 3y. 点 源 来 求 出 。 如 果 采 用 变量 
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(r,s) 表 示 上 瀑 面 的 斜率 ,上 吧 面 y = 0, 点 源 强度 为 c(r,s) =2x。 .ro(r,s), 上 任意 点 的 
扰动 势 : 
plz,0,,z) =- ue P thros) —_ 
i 2B N V(r, — r)(s, — s) 
Ri k 88 F 3818190 3 Bp pA R E 32 81, 2F36.5 FE 38 Bl Tbk, y = 0 平面 对 称 的 
“BWER J p CREW ae E HE”, SEAE TRHA, BETRA y=0_ 点 
源 强 度 变 为 vc(r,s) = —-2u, r. (r,s), FRE E ITAR AAB51318: 


drds (6.51) 





: Uw T(r,s 
p(x,0,,2) = 37B VU -e s) oa 了 
可 以 看 出 ,对 于 压 度 问题 机 器 上 下 表面 相等 y, = y, = ,上 下 咽 面 的 源 强 大 小 相等 、 符 号 
相反 ,上 下 经 面 扰动 势 之 间 存 在 关系 ; 
p(x,0_ ,2)= - p(x,0, ,z) 

按照 上 一 节 厚 度 问 题 把 机 惨 分 为 二 维 区 和 三 维 区 ,确定 积分 区 域 以 后 ,就 可 以 求 出 压 
力 系 数 。 例 如 ,对 于 超声 速 前 后 缘 机 辟 为 平板 到 , 迎 角 为 < ,那么 上 下 器 面 斜 率 z (r,s) =~ 
~ a, 源 强度 为 常数 分 布 , 上 翼 面 -2u。a ,下 器 面 2u。 ao 

对 于 单 侧 亚 声 速 前 缘 (m。< 1) 或 者 单 侧 缘 ( 锥 形 流 坐标 ; =0) 情 况 : 

如 果 翼 面 上 任意 点 前 马赫 锥 的 两 条 直线 中 一 条 与 超声 速 前 缘 相 交 , 另 一 条 与 亚 声速 
前 缘 相 交 或 者 侧 缘 (所 有 侧 缘 均 为 亚 声 速 ) 相 交 , 称 为 单 亚 声速 前 缘 或 单 侧 缘 情况 ,如 图 
6.15 所 示 , 这 时 在 积分 区 域内 包括 非 物 面 的 扰动 区 一 一 7 了 区 。 

在 厚度 问题 中 ,根据 流动 关于 y =0 的 对 称 特征 ,把 7 区 想像 成 与 来 流 平行 的 无 厚度 
FRE y, = y, = y=0, 推 断 出 点 源 强 度 为 零 , 对 扰动 势 没 有 贡献 ;但 是 弯 度 问题 中 ,上 下 
机 咽 流 动 不 再 对 称 ,在 7 区 产生 扰动 也 不 同 ,无 法 再 利用 点 源 强度 为 零 的 条 件 处 理 的 积 
分 区 域 。 根 据 前 面 对 于 弯 度 问题 线 化 边界 条 件 讨 论 ,在 扰动 了 区 中 不 包含 从 后 缘 脱出 自 
由 涡 面 的 那 一 部 分 区 域 (T 区 ) 内 满足 :w = 3p/3x = 0, 小 扰动 速度 势 在 空间 连续 ,在 y = 
0 平面 从 未 扰动 R 区 进入 扰动 五 区 ,小 扰动 速度 势 保 持 不 变 , 根 据 定义 在 未 扰动 R 区 yp 
=0, 因 此 在 扰动 区 T, 内 所 有 点 上 有 o =0, 利 用 这 一 结论 对 单 侧 亚 声速 前 缘 的 弯 度 问题 
进行 处 理 。- 

机 可 平面 确定 以 后 ,超声 速 前 缘 的 曲线 方程 为 已 知 :s = F rR r= G(s), 超 声速 前 
缘 与 P(x,0,z) 点 前 马赫 锥 的 交点 为 [rp , Fi(7p)]; 同 样 单 亚 声 速 前 缘 或 单 侧 缘 的 曲线 方 
程 也 已 知 :s = F(r) 或 r = C (5s), 前 缘 或 侧 缘 与 P(x,0,y) 点 前 马赫 锥 的 交点 为 
[ G(sp),spj]; 从 [ G(sp),sp] 点 出 发 平行 于 s 轴 的 直线 r = G,( sp) 称 为 该 点 马赫 反射 线 。 

点 P(x,0,y) 的 前 马赫 线 在 y =0 平 面 为 两 条 直线 ,其 中 一 条 与 单 侧 缘 相交 以 后 形成 
的 反射 线 把 扰动 速 势 积 分 区 域 划分 为 如 图 6.15 示意 的 三 个 区 域 。 假 设 了 区 内 的 点 源 强 
REX 2ue't a(r s) AFERE P(x,0,y) 点 的 小 扰动 速 势 : 


drds (6.52) 
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| | M.>1 
s=F (yB r=G (s) o s=F(DEr=G,G) 
Y É z 2 





mr=G(9EË 





图 6.15 单 侧 缘 情 况 和 谢 度 问题 的 抵消 法 


t, (r,s) 


Uw 
,0,， = — >p ——— d 
g(x z) FB n G a) rds 
Ua Ta (r,s) 
- Z= | —— 232 ard 
2=B , V (rp — r)( s — s) ras 
Uw T'a (r,s) 


-一 一 一 一 一 一 一 一 ~drd 6.53 
2B Y re (6.59 


积分 式 中 各 项 可 以 写 为 : 
x=, (r,s) a = [° | T(r,s) s) y 
l Zr- r- 5) Te no VI 
r,(r,s) ir (r). tr, (r,s) ， 
| Vlr -rse = 8) 7 = RO V Gs, = s) 
Tr, s) GG.) dr s valr,s) 
j re | — VOREN 
以 上 积分 式 (6.53) 中 后 两 项 之 和 就 是 交点 [ G,( sp ) , sp ] 的 扰动 势 表达 式 : 


ü dr ml) r (r,s) 


Gls) 
ol F(sp), sp] =- |. =l, Z= ° 


drds = [ee 








V: (r s) 
|. af (s, 一 | 
在 扰动 T, 区 内 所 有 点 上 有 p = 0, 交 点 [ G62(sp) ,sp] 位 于 扰动 T, 区 边界 上 , 即 有 : 








G(s,) El) r (r,s) r. (r,s 
|. A A + |, V (s, — s) Tane a s} 0 (6.54) 
进一步 推出 : 
Flr) rz,(r,s 5 Z. (r,s 
| [o CED) lds + K. | Rs =0 (6.55) 
从 数学 原理 上 ,通过 以 上 积分 方程 (6.55) TARH z, (r, s) ,按照 前 面 的 厚度 问题 计 
算 方 法 可 以 得 到 上 性 面 任 一 点 P(x,0,y) 的 扰动 势 ;实际 上 直接 把 以 上 结果 带 人 扰动 势 
积分 公式 以 后 发 现 , 7 区 (积分 区 域 3) 分 布 为 24w。: r',《7,s) 点 源 对 该 点 产生 扰动 , 正 
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好 与 机 可 上 Z, 上 分 布 为 2&。… zm(r,s) 点 源 对 该 点 产生 扰动 相互 抵消 ,因此 不 需要 求 出 
r,(r,s) 就 可 以 得 到 P(x,0,y) 的 扰动 势 , 即 仅 对 机 翼 上 >, 积分 则 可 : 





sy Ho i t, Cras) - 
p(x,0, ,z)  2zB J asa (san oba, 


us 


7 dr [5 到 (rs 
2 Bheo V (rp - Sho (s, — A ds 

对 于 亚 声速 前 缘 (mo < 1) 或 者 侧 缘 ( 锥 形 流 坐 标 ; = 0) 情 况 。 

如 果 翼 面 上 任意 点 的 前 马 幸 锥 与 两 侧 亚 声速 前 缘 相 交 ,或 者 与 两 侧 缘 相 交 , 称 为 双 亚 
声速 前 缘 或 双 侧 缘 情况 。 根 据 P(x ,0,y) 点 与 两 侧 相交 以 后 形成 的 马赫 反射 线 是 否 还 在 
继续 与 机 可 表 面相 交 , 又 进一步 细 分 为 两 种 情况 。 

对 于 较 大 展 弦 比 机 愤 平 面 形 状 , 在 靠近 前 缘 的 部 分 , P(x,0,y) 点 在 双 亚 声速 前 缘 或 
双 侧 缘 的 马赫 反射 线 不 在 机 可 表面 相交 ,如 图 6.16(a) 示 意 ,这 时 机 辟 表面 X, 和 扰动 了 
区 Z, 相互 抵消 ,机 器 表 面 Z, 和 扰动 了 区 Z, 相互 抵消 , P(x,0,yY) 点 扰动 势 仅 对 机 器 上 
Xx, 积分 则 可 。 








(6.56) 





图 6.16 弯 度 问题 的 多 次 抵消 法 
对 于 较 小 展 弦 比 机 事 平 面 形状 , P(x ,0,y) 点 双 侧 的 马赫 反射 线 可 能 在 在 机 咽 表 面相 
交 , 如 图 6.16(a) 示 意 ,这 时 扰动 了 区 Z, 同时 抵消 机 器 表面 x, + 34, 扰动 T É x, 同时 抵 
WU KIM x, + 3, ,机 可 表 面 X, 被 抵消 两 次 ,相当 于 两 次 考虑 ,2, 区 域内 点 源 的 影响 ， 
因此 在 扰动 势 积 分 过 程 中 需要 减 一 次 5, , 即 在 3, 上 分 布 强度 为 - 2x。 .ru(r,s) 的 点 源 ， 
最 后 得 到 P(x,0,y) 点 扰动 势 : . 


+= — alr) 

2B Y Vr = r)G, = s) 

对 于 如 图 6.16(b) 所 示意 的 P(x,0,y) 点 马赫 反射 线 多 次 反射 的 情况 ,根据 以 上 计算 

方法 可 以 推出 ,在 P(x,0,y) 点 扰动 势 只 需要 对 图 中 的 3,3,3,3; 区 域 积分 则 可 ,其 
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一 ” ”一 
中 Z, ,3 是 在 抵消 T 区 扰动 过 程 中 两 次 使 用 ,积分 时 需要 减 去 一 次 。 对 于 亚 声速 前 缘 三 
角 翼 在 理论 上 会 出 现 无 穷 多 次 马赫 反射 线 的 反射 ,按照 以 上 方法 ,根据 马赫 反射 线 在 机 可 
表面 上 画 出 区 域 以 后 ,依次 积分 下 去 ,积分 区 域内 的 点 源 强度 交替 变化 正 负 号 ,直到 积分 
区 域 的 面积 很 小 时 ,认为 对 P(x,0， Ma Say tea a 


9p(xz,0,,z) = 523 > 4 a (6.58) 





(rp = r)(s, — s) 
下 面 分 析 两 种 典型 的 对 于 超声 速 后 缘 机 相 平 面 形状 。 
对 于 如 图 6. 示意 ,超声 速 气流 以 小 迎 角 a 流 过 矩形 平板 机 辟 。 根据 自由 来 流 马赫 
数 划分 为 二 维 区 和 三 维 区 ,在 二 维 区 机 翼 上 下 翼 面 之 间 相 互 不 影响 ,可 以 直接 引用 经 型 的 
压力 系数 公式 ,为 : 


Cu(z,0,z= -EM C, (z,0, z) = 28 





图 6.17 EJE 3F483U32092#S EER 


在 翼 从 附近 的 三 维 区 内 P(x,0,z) 点 的 前 马赫 线 同 时 和 前 缘 、 侧 缘 相 交 , 机 器 为 超声 
速 前 缘 , 扰 动 势 积分 需要 采用 单 亚 声速 前 缘 或 单 侧 缘 情况 建立 的 公式 。 前 缘 处 = 0, 推 
出 前 毕 方 程 :s = BCE= - r; 左 侧 缘 处 5= 0, 侧 缘 方 程 :s = & = r. 

AMS X tang ~e = - a, LEER: - 2u。 a FREIS: 2u。 a, 写 出 上 下 
P(x,0,z) 翼 面 点 扰动 势 表达 式 : 





drds 


Ua a 1 
@(x,0.,z) = £ zB (A 
-4 teal SIn s) ataja > - sesi | 22) ] } 














r, + s 
得 到 < 方向 扰动 速度 分 量 : 
u (x,0, ,2) = 9g(z 0.2) = — + es ) I 
=+ -ez > -asin( = )| 
= atA [3 -s=s [1 +28)] 
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得 到 左 侧 缘 附近 的 三 维 区 内 器 面 压力 系数 : 





C,(x,0, ,z) = - 2 Sp,0. ,2) = FÍ arosin | — Ë (6.59) 
XIRI L FRR : 
AC,(%,0,z) = C,(x,0_ ,z) — C.,(x,0, z) = Ša arosin, =- 





采用 锥 形 坐 标 :: = 分, 整理 得 到 ; 
AC, (2,0, z) = Š% arcsin V -1 (6.60) 
左 侧 缘 附近 的 三 维 区 产生 的 升力 : Y,。= qa 仿 4G,(x,0,z)a8, 根 据 几 何 关系 积分 做 


lfi 


元 dó 可 以 写 为 : 





= =dt ` (6.61) 
得 到 升力 : 
2 
Ya = qo [š z patesin V — Ed = = I 


同样 对 于 右 侧 缘 附近 的 三 维 区 内 吧 面 压力 系数 ,可 以 推出 : 


,Os 3 
C,(%,0, ;2) = 一 = 90202), + “arcsin, Í - £ (6.62) 


得 到 右 侧 缘 附近 的 三 维 区 产生 的 升力 : Faw = Yrgo 
记 机 器 二 维 区 产生 的 升力 为 Y, ,那么 总 的 升力 : 

4ga "a* Š; 2q., ` a b? 
B + B: 





Y = Y, + Ya + Yig = ` 


EPIRCEKKHERA: S, = (1 - 5) ,由 于 矩形 机 要 面积 $ = 15 = X - 中 ,可 以 求 出 
升力 系数 : 





Y taji 1 


G = 3S7 Bll- sp. 


(6.63) 


EEMRBA J 系数 随 展 纺 比 增 大 而 增 大 ; 4 A — œ Bf, C, — 48 p SUELE 8 3k 


R 28:52 88 0 FJ 2825 ; 

对 于 如 图 6.18 RE, ME BE BIS — APER, E UK Rape a RAAR Ti 
斜率 tane = e = - a KIRF REEE, L FREDDIEN: + 2u, a ,根据 前 面 厚度 
问题 推出 kawaii 系数 公式 : 


C,.(x,0,z) "Tol - Hami? 一 元 arcsinA/ — L= É | (6.64) 


K AKIR EFRAIN TE ， 可 以 引用 无 限 长 外 要 的 压力 系数 公式 , 实 
122 





第 六 章 超声 速 流动 中 机 要 气动 力 预测 方法 


际 上 采用 前 面 厚度 问题 推出 的 尖 前 缘 三 角 翼 超声 速 前 缘 压 力 系 数 公 式 更 为 方便 , 锥 坐标 


t = 1 对 应 的 就 是 前 缘 顶 点 发 出 的 马赫 线 , 压 力 系 数 在 马赫 线 上 不 存在 跳跃 ,因此 这 两 条 
马赫 线 上 的 压力 系数 也 就 是 一 维 区 稳 面 压力 系数 : 











+ 
Cps (x,0,z) = Tai (6.65) 
机 器 二 维 区 的 面积 为 : 
S, = 2[ 方 品 aanb 一 Linya] = hem = 1) 
产生 的 升力 : | 
4 
1 = C ,0， ° S, ”du = 1 ° Q< 
Yi = 000 
MAZER ART ERER 
dS; = 方 如 tan(0 + dg) - + bitan0 = Biar 
机 器 三 维 区 产生 的 升力 : 
Y, = 1- Jac (z,0,z)dS, 
= do | 二 二 [1-2 Zarosin, -5 L= 了 = 上 ga 
4m- a- b- qo Zi 
一 B? “(1 一 m + i) 
求 出 机 翼 升 力 系 数 : 
c Y Y +Y 4m'a'b 4a 
L Z q. S 一 q. ° Š 一 = 


Ja SB 7B (6.66) 





图 6.18 RUEZ TRRAS EIRA — 
“原理 上 ERRER 809832 00E JJ RIOJA, TURARI RI ANTE SSK Ed 
等 特性 。 在 小 迎 角 飞行 条 件 下 ,工程 上 常 采 用 如 下 近似 求 与 升力 相关 的 诱导 阻力 
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Co = C, "tana (6.67) 
= 题 


6-1 来 流 马赫 数 M. =2.0 FREE, RMA a =2°_a =5 a = 10* 时 ,升力 系 
数 、 阻 力 系 数 、 相 对 前 缘 点 力矩 系数 和 相对 焦点 ,并 和 激 波 膨胀 波 理论 的 结果 相 比 较 。 

6-2 萎 形 剖面 的 薄 翼 型 ,最 大 厚度 与 弦 长 之 比 1=0.15, 试 分 别 利 用 线 化 理论 和 激 
波 膨 胀 波 理论 计算 在 迎 角 a =0° 和 a=5° 时 ,位 于 z=0.25 和 z=0.75 的 上 下 咽 面 共 4 点 
的 压强 系数 。 

6-3 轻型 由 抛物 线 4cx? =b (c -y) 和 x 轴 围 成 ,计算 在 飞行 马赫 数 M. =-/2 m fa 
a =5.0? 时 升力 系数 C, 和 阻力 系数 C。。 

6-4 试 按 线 化 理论 计算 相对 厚度 :=0.1 的 双 圆 弧 翼 型 在 马赫 数 M. = 1.85、 迎 角 
a = 0 时 压强 系数 沿 纺 向 的 变化 。 

20…a us 


6-5 证 明 : 按 线 化 理论 计算 薄 平 板 咽 型 的 环 量 为 = TET 


6-6 KEH L=2r/a 的 二 维 波形 壁 ,壁面 方程 为 :y = ssinax , 式 中 e 为 小 量 ,试用 
线 化 理论 计算 超声 速 气流 经 过 时 壁面 压强 系数 和 阻力 系数 。 
6-7 如 图 所 示 对 称 咽 型 ,来 流 马赫 数 M. >1 





试 推导 该 经 型 的 厚度 波 阻 表达 式 , 证 明 相 对 厚度 上 = b 为 定 值 时 ,厚度 波 阻 在 a, = a, = 
0.5 时 最 小 。 

6-8 无 限 咽 展 斜 置 咽 ,其 后 掠 角 为 x = 45°, 翼 型 为 萎 形 ,相对 厚度 1 = 0.1, 试 求 该 
WEE KITEE M. =2.2 Wf a = 5.0° 时 单位 展 长 的 升力 系数 和 波 阻 系数 。 

6-9 画 出 如 下 三 种 平板 机 辟 在 M. = 1.5,2.0,2.5 的 二 维 区 和 三 维 区 ,确定 机 辟 前 
后 缘 的 性 质 ， 

(1)A =4.xo =45°,xi = 30°; 

(2)à =4、7=1、 X02 = 30°; 

(3) 三 角 翼 y, = 45°。 

6-10 展 弦 比 =4 EEIE, HAIE KITEA M. =1.6,2.0,2.4,2.8,3.2 
时 的 升力 线 斜 率 C, AEB.. 

6-11 展 弦 比 =% 卸 形 机 可 , 翼 剖 面 为 菱形 ( 半 攀 角 。) , 求 飞行 速度 M。= 2.0、 迎 
角 a = 0? 时 必 面 上 二 维 区 内 任 一 点 的 扰动 速度 位 和 压强 系数 ,并 写 出 机 可 翼 尖 三 维 区 内 
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任 一 点 的 扰动 速度 位 的 积分 表达 式 。 

6-12 EZE å =4 三 角 切 尖 形 平板 机 可 根据 三 角 避 上 距 翼 尖 10% 翼 展 切 尖 而 得 , 飞 
行 速度 M. =2.0.31f8 a = 2 时 , 试 计 算 距 根 弦 20% REM 40% 辟 展 处 沿 弱 向 的 载荷 系 
数 表 达 式 ; ;并 画 出 分 布 图 。 
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87.1 临界 压力 系数 与 临界 马赫 数 


当 气 流 流 过 机 器 表 面 时 ,上 表面 同 起 的 地 方 ,由 于 流 管 收缩 ,局 部 流速 必然 加 快 ,引起 
当地 温度 降低 .声速 减 小 ,这 样 , 随 着 来 流速 度 的 增 大 ,该 点 的 流速 和 声速 逐渐 接近 。 当 来 
流速 度 增 大 到 某 一 速度 时 ,机 器 表面 最 低压 力 点 处 的 气流 速度 等 于 该 点 的 声速 ,此 时 的 来 
流速 度 叫 临界 速度 ,用 we 表示 ;此 时 的 来 流 马赫 数 叫 临 界 马赫 数 , 用 MM 表示; 参数 M. B5 
大 小 ,可 用 来 说 明 机 避 上 表面 出 现 局 部 超声 速 气流 时 机 的 早晚 ,也 可 作为 机 避 空 气动 力 特 
性 即将 发 生 显著 变化 的 标志 。M. 与 机 辟 平 面 形 状 、 翼 型 剖面 和 来 流 迎 角 等 参数 有 关 。 

达到 Wu- 时 机 可 表面 最 低压 力 点 称 为 临界 压力 ,用 ps 表示 ,相对 应 的 压力 系数 称 为 临 
界 马 替 数 M,,。 根 据 等 炳 流动 临界 马赫 数 Mu- 和 临界 压力 pe 之 间 的 关系 : 


— 
y-i 





7 一 1 2 
Pa _ I+ > Ma 
T + 


p. (7.1) 


y+1 
2 
可 以 建立 临界 压力 系数 与 临界 马赫 数 的 关系 : 
2 [Pa 2 2 y-lp\ 
0 -1] (7.2) 
对 于 给 定 翼 型 ,如果 已 知 不 可 压 流 动 中 最 小 压力 系数 ( C, )o, 可 以 根据 普兰 特 一 葛 劳 
握 法 则 得 到 临界 压力 系数 : 




















(C,) _ (G) 
C = e = Ji- m (7.3) 
将 (7.3) RIRA (7.2) 式 , 可 以 求 出 临界 马赫 数 M。。 
普兰 特 一 葛 劳 握 法 则 在 低 亚 声速 下 还 较 准 确 , 到 高 亚 声 速 与 实验 数据 的 差别 较 大 。 
1939 年 钱学森 提出 了 一 个 新 的 压缩 性 修正 公式 ,这 就 是 著名 的 卡门 一 钱学森 公式 ,简称 
卡 一 钱 公式 ， 
C, )o 
C. ORLEN (7.4) 
不 可 压 流 动 中 器 型 厚度 和 迎 角 增 大 ,最 小 压力 系数 ( C,)。 更 小 , 随 着 来 流 马赫 数 增 大 
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更 易于 达到 临界 压力 系数 ,因此 咽 型 相对 厚度 越 大 临界 马赫 数 M 越 小 。 

根据 前 面 章节 分 析 , 在 线 化 理论 成 立 的 条 件 下 ,无限 翼 展 斜 置 机 隅 与 前 缘 平 行 的 切 向 
速度 对 气动 力 特性 没有 影响 ,采用 在 咽 面 上 出 现 与 前 缘 垂 直 的 法 向 马赫 数 M. = 1 所 对 应 
的 来 流 马赫 数 M。 来 定义 无 限 翼 展 斜 置 机 杜 临 界 马赫 数 。 实 际 上 是 按照 垂直 于 前 缘 的 法 
向 马赫 数 W。, 流 过 履 型 来 求 马赫 数 临界 M. 。 由 于 压力 系数 采用 us KEN, AKERE 
展 斜 置 机 可 临界 压力 系数 与 临界 马赫 数 的 关系 : 
C= (FH Yd) -1] (7.5) 

可 以 看 出 ,如 果 临 界 压力 系数 确定 以 后 SSO KHUS RA , URS RE M.; 
因此 现代 军机 多 采用 后 掠 角 必 布局 。 

PURPA EDR EE FA TEV I ol, lol, ly lue 假设 条 件 下 , 跨 声 
速 小 扰动 速度 势 方程 : 

a-m e RM n +e (7.6) 

跨 声速 流 场 是 既 有 亚 声 速 区 又 有 超声 速 区 流 场 ,从 前 面 推导 的 小 扰动 速 势 方程 看 , 亚 
声速 小 扰动 速度 势 方程 是 椭圆 型 的 ,超声 速 小 扰动 速度 势 方程 是 双 曲 型 的 ,都 是 线性 方 
程 , 跨 声速 流动 小 扰动 速度 势 方 程 是 非 线 性 混合 型 的 ,而 且 与 气体 常数 相关 ,从 而 使 方程 
求解 相当 困难 ; 跨 声 速 流 场 即使 在 小 迎 角 飞行 条 件 下 也 存在 局 部 激 波 , 激 波 和 附 面 层 的 相 
互 干扰 也 常常 使 粘性 的 影响 相当 显著 ;所 以 在 部 件 空气 动力 学 理论 中 至 今 跨 声 速 机 翼 气 
动力 依然 是 没有 很 好 的 预测 方法 。 

下 面 对 跨 声速 翼 型 和 机 可 气动 力 特性 及 其 流动 机 理 进行 定性 分 析 。 





87.2 ” 跨 声 速 流动 中 翼 型 绕 流 特征 及 其 气动 力 变化 趋势 


如 图 7.1 所 示 是 二 维 翼 型 跨 声 速 绕 流 , 在 上 辟 面 达到 临界 马赫 数 以 后 ,继续 增 大 自由 
来 流 的 马 幸 数 ,在 声速 点 下 游 ,由 于 经 型 表面 的 连续 外 凸 , 流 管 扩张 ,空气 膨胀 加 速 ,出 现 
超声 速 区 ;在 超声 速 区 ,继续 加 速 膨胀 ,压力 系数 进一步 下 降 ; 在 咽 型 后 缘 处 ,如 果 下 咽 面 . 
是 亚 声速 流动 ,基本 上 恢复 到 自由 来 流 的 压力 系数 比 上 咽 面 经 过 超声 速 膨胀 的 压力 系数 
大 ,如 果 下 经 面 也 是 超声 速 流动 ,在 后 缘 处 产生 激 波 ,也 比 上 游 的 压力 大 ; 当 超声 速 气流 由 
低压 区 冲 入 高 压 区 时 ,就 会 产生 激 波 , 并 稳定 在 气流 速度 等 于 激 波 传播 速度 的 位 置 上 , 气 
流通 过 局 部 激 波 后 , 即 变 为 亚 声速 气流 向 后 流 去 。 由 于 该 激 波 是 局 部 超声 速 气流 引起 的 ; 
故 名 局 部 激 波 。 此 时 , 辟 型 周围 既 有 亚 声速 气流 ,又 有 超声 速 气流 ,还 有 局 部 激 波 ,是 一 种 
复杂 的 混合 流 场 。 | 

图 7.2 是 对 称 翼 型 . 迎 角 a = 2"、 层 流 情况 下 的 升力 系数 随 来 流 马 趟 数 变化 曲线 ,在 跨 
声速 流动 速度 范围 存在 所 谓 的 “二 起 二 落 " 变 化 特征 ,下 面 结合 翼 型 绕 流 图 7.3 解释 其 流 
动机 理 。 

127 


飞行 器 部 件 空气 动力 学 


等 音速 点 





0 0.5 1.0 15 M. 


图 7.2， 避 型 升力 系数 随 来 流 马赫 数 变化 

根据 普兰 特 一 葛 劳 握 法 则 , 随 着 来 流 马赫 数 M. 增加 ,升力 系数 按照 VB 的 比例 关系 
逐步 增加 。 当 增 大 到 临界 马赫 数 M. =0.75 时 ,只 在 上 表面 有 很 小 的 超声 速 区 ,尚未 形成 
明显 的 局 部 激 波 ( 图 a) ;如 果 继 续 增 大 M. 就 形成 局 部 激 波 ,而 且 随 着 Me 进一步 增 大 ,上 
下 表面 各 点 的 气流 速度 加 快 ,声速 点 前 移 , 局 部 激 波 后 移 ,超声 速 区 域 面积 扩大 、 区 域内 速 
度 增 大 ， 当局 部 激 波 移 到 某 一 位 置 时 ,局 部 气流 速度 等 于 激 波 的 传播 速度 , 则 激 波 又 稳定 
在 此 位 置 上 (图 b); 这 一 过 程 中 , 正 迎 角 使 得 腕 型 上 表面 与 下 表面 相 比 ,局 部 超声 速 区 出 
现 早 、 区 域 面积 大 ,压力 系数 小 ,导致 升力 系数 迅速 增加 (大 于 1/8) ,出 现 图 7.2 从 4 点 到 
B 点 的 变化 规律 。 

M. H 0.81 145 0:89 过 程 中 (图 c) ,因为 正 迎 角 对 称 翼 型 的 下 表面 最 低压 力 点 较 千 
后 .下 表面 流 管 变 化 较 小 ,气流 膨胀 加 速 较 上 表面 平缓 ,下 表面 的 局 部 激 波 产生 以 后 , 随 
M. 变化 更 敏感 ,在 可 型 的 下 表面 的 局 部 激 波 迅速 移 至 后 缘 , 使 得 下 表面 超声 速 区 迅速 增 
大 ,向 下 的 吸力 增强 ; 同时 上 表面 附 面 层 分 离 以 后 形成 激 波 失速 ,使 必 部 上 咽 画 压力 较 高 ， 
综合 效果 导致 升力 系数 迅速 减 小 (从 B 点 到 C 点 )。 

1M_ 继 续 增 大 至 0.98 以 后 (图 d) ,器 前 缘 出 现 头 部 脱 体 正 激 波 , 随 着 进一步 增 大 , 脱 
体 正 激 波 逐步 变 为 斜 激 波 ,强度 减弱 ,. 波 后 气体 为 亚 声 速 流动 ,导致 升力 系数 有 所 恢复 (从 
C 点 至 万 点 )。 

M. > 1 以 后 继续 增 大 , 头 部 脱 体 激 波 再 次 附 体 ,机 要 上 下 表面 全 部 是 超声 速 流 动 , 跨 
声速 范围 到 此 结束 (图 e) ,导致 升力 系数 变化 规律 按照 TB 超声 速 流动 特性 的 比例 关系 
逐步 减 小 (从 DD 点 到 五 点 )。 

惨 型 阻力 系数 随 来 流 马赫 数 变 化 如 图 7.4 示意 。 在 临界 马赫 数 以 前 亚 声 速 阶段 , 阻 
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图 7.3 咽 型 跨 声 速 绕 流 随 来 流 马赫 数 变 化 特征 


力 系数 受 压 缩 性 的 影响 较 小 ,直到 接近 M, 时 , 随 村 。 变 化 很 小 ;来 流 MO bh MM 以 后 ;器 
型 表面 产生 局 部 激 波 , 出 现 波 阻 ,最 初 激 波 并 不 是 很 强 , 而 且 激 波导 致 的 分 离 不 是 很 严重 ， 
阻力 系数 缓慢 增加 (图 中 曲线 AB 段 所 示 ); 随后 来 流 M. 增加 到 一 定 程度 , 激 波 强度 增 
大 , 激 波 诱导 分 离 , 波 阻 便 急 剧 增 大 (图 中 BC 曲线 段 )。 当 MWH。> 1 以 后 , 激 波 附 体 , 随 
MM。 增 大 , 动 压 增 大 ,致使 上 下 表面 压力 系数 均 下 降 ,导致 阻力 系数 下 降 ( 图 中 曲线 CD 
Ez) 

在 亚 声 速 流 中 ,压力 中 心 几乎 不 随 M. 而 变化 ;进入 跨 声速 后 ,由 于 上 恤 面 出 现 局 部 
超声 速 区 和 激 波 并 向 后 发 展 , 翼 型 后 半 部 产生 附加 升力 ,压力 中 心 向 后 移动 ;以 语 又 由 于 
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图 7.4” 咒 型 跨 声 速 压力 系数 分 布 和 阻力 系数 随 来 流 马 赫 数 变化 


下 器 面 也 出 现 超 声速 区 和 激 波 ,并 以 更 快 的 速度 扩展 到 整个 下 正面 ,使 压力 中 心 迅速 前 
移 ;最 后 又 因为 上 回 面 激 波 也 移动 到 后 缘 处 ,超声 速 区 扩展 到 整个 上 回 面 ,压力 中 心 又 向 
后 移动 ,如 图 7.5 示意 。 


一 C=0.01,7=0.36 . 
—-- C=0.10,x=0.42 
—-— C=0.06;X=0.42 





图 7.5 器 型 相对 压 心 随 来 流 马赫 数 变 化 


Ed 


7.3 ” 跨 声速 流动 中 机 机 绕 流 特征 及 其 气动 力 变 化 趋势 


研究 表明 ,三维 机 翼 的 跨 声速 特性 除 与 翼 型 参数 有 关外 ,还 强烈 受 平面 参数 的 影响 ， 
气动 特性 随 M. 变化 规律 因 受 三 维 效应 的 影响 而 比 辟 型 更 为 复杂 。 考 虑 到 可 尖 效应 和 性 
根 效应 的 影响 ,实际 应 用 中 常用 下 面 的 经 验 公 式 估算 ,直接 从 咒 型 的 临界 马赫 数 ( M,) 1 
得 到 三 维 机 喜 的 临界 马赫 数 : 
MO MT (7.7) 
自由 来 流 M. > (M.)n JA, H RA BS 2k EB ER B GH JBS ya pE 
区 和 局 部 激 波 , 激 波 比较 弱 , 在 翼 面 上 的 方向 儿 乎 与 来 流 垂直 ,并 随 M. FRKA 
” 缘 移 动 ,如 图 7.6 左边 的 子 图 。 
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图 7.6 跨 声速 机 咽 的 器 尖 激 波 .后 激 波 、 前 激 波 和 外 激 波 的 形成 

自由 来 流 M。 继 续 增 大 ,靠近 翼 根 处 向 内 偏 斜 的 超声 速 气流 受到 对 称 面 影响 ,逐渐 向 
外 转折 ,从 而 出 现 一 系列 较 弱 的 压缩 波 , 这 些 弱 压缩 波 在 机 田 某 处 汇合 ,在 机 咽 上 表面 就 
形成 “后 激 波 ”"。 开 始 形成 的 后 激 波 一 般 处 于 惨 尖 激 波 之 前 ; 随 着 自由 来 流 MN。 增 大 ,后 
激 波 较 翼 尖 激 波 向 后 缘 移 动 快 ,而 会 赶 上 翼 尖 激 波 并 之 合并 。 与 此 同时 ,后 激 波 还 向 翼 根 
发 展 , 并 不 断 增强 其 强度 。 

自由 来 流 M。 继续 增 大 ,在 机 陨 上 咽 面 ,从 惨 尖 到 翼 根 相继 出 现 局 部 超声 速 区 和 局 部 
激 波 , 称 之 为 “前 激 波 "。 前 激 波 逐 渐 向 机 可 内 侧 和 后 缘 移 动 , 并 与 后 激 波 相 交 , 在 交点 外 
侧 形成 强度 较 强 的 外 激 波 , 外 激 波 后 翼 面 上 将 发 生 较 严 重 的 气流 分 离 。 

研究 表明 , 受 三 维 效应 的 影响 ,三维 机 可 的 跨 声速 气动 特性 主要 特点 有 : 

(1) 气 动 系数 随 MK。 变 化 剧烈 程度 因 三 维 效应 而 弱 于 翼 型 情况 。 

(2) 增 大 后 掠 角 yo , 减 小 展 弦 比 1 ,可 以 提高 机 辟 临界 马 替 数 ,削弱 翼 面 激 波 强度 , 减 
弱 附 面 层 干扰 ,使 升力 线 斜 率 和 压 心 随 村 ,变化 幅度 变 缓 ,同时 波 阻 下 降 。 

(3) 减 小 翼 型 厚度 可 提高 机 琅 临 界 马赫 数 ,机 器 厚度 效应 也 对 升力 和 力矩 特性 产生 相 
当 大 的 影响 ,这 一 点 与 低速 、 亚 声速 及 超声 速 薄 翼 是 完全 不 同 的 。 


习 题 


7-1 解释 跨 声速 流动 中 薄 咽 型 升力 系数 随 马赫 数 “ 两 起 两 落 ” 变 化 现象 所 对 应 的 流 
动机 理 。 

7-2 根据 无 限 必 展 斜 置 机 可 临 界 马赫 数 和 临界 压力 系数 的 关系 ,说 明 增 大 机 可 后 
掠 角 可 以 提高 飞行 器 的 临界 马赫 数 。 

7-3 为 何 翼 型 相对 厚度 越 大 临界 马赫 数 越 小 。 

7-4 来 流 马赫 数 M。=0.4 时 , 咽 型 最 低压 强 点 的 压强 系数 Cu = - 0.782, 试 利用 
普兰 特 一 竟 劳 握 法 则 ,计算 该 田 型 的 临界 马赫 数 Me。。 
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7-5 XERME M. =0.8 时 , 翼 型 上 有 一 点 达到 当地 声速 , 问 此 过 型 在 低速 时 最 低 
压强 点 的 压强 系数 多 大 ? 

7-6 已 知 某 咽 型 的 临界 马赫 数 M. =0.8, 求 有 M。=0.6 时 的 最 小 压强 系数 C... 

7-7 设 某 二 维 机 器 的 临界 马赫 数 M. = 0.7, 如果 该 机 器 后 掠 y = 39°, 变 为 无 限 长 
斜 置 距 , 问 这 时 临界 马赫 数 可 提高 多 少 ? 
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飞机 或 导弹 的 弹 身 截面 形状 一 般 接 近 圆 形 。 在 理论 分 析 过 程 中 , 为 了 数学 模型 处 理 
方便 ,经 常 假 设 为 一 条 曲线 沿 体 轴 回转 而 成 的 旋 成 体 。 习 惯 采用 轴线 与 体 轴 重 合 的 柱 坐 
标 系 (>,6,x), 它 与 直角 坐标 关系 为 :r=V y + Z ,tan0 = z/yo 

描述 旋 成 体 主要 几何 参数 :母线 R.(x) ,也 就 是 垂直 体 轴 x 平面 与 弹 身 相交 形成 的 
圆 截 面 半 径 ,气动 力 系数 常用 最 大 半径 R 对 应 面积 S。 = rR 或 者 底部 半径 R, 对 应 
面积 9, rR 作为 无 量 纲 参考 量 。 弹 身 总 长 工 ,一 般 分 为 头 部 L, 、 柱 状 身 部 Ls 和 尾部 
La MẸ L= L, + Ls + Lao 工程 中 还 经 常用 到 表征 弹 体 细 长 程度 参数 ,一 般 有 全 弹 长 细 
E A = LIOR a) KPKA Aa = Ls/(2Rwwx) 和 尾部 收缩 比 7 = Sal Sno KRT TA A 








的 头 部 母线 方程 : 
(1) 锥 形 ; R° (x) = xtan6 ,6 为 头 部 半 顶 角 ; 
(2) 蛋 形 : 
R(x) 2 A x _ 2 
RD aa +0.25)[1 -aE 1) -1| +1 
(3) 抛 物 线 : 
R(x) x 
R. - E [2- É) 
(4) 卡 门 形 : 
R(x) 1 1. -1 2x 
R = $T., = arccos (1-2), $4C[0,=z] 
(5) 哈 克 形 : - : 
R(x) x x å 
R... -[#[2-É)] 
(6) 指 数 形 


Fe). ( 声 ) ， aC [0.5,0.75] 


细 长 旋 成 体 绕 流 特性 与 二 维 翼 型 的 绕 流 特性 有 一 些 相似 之 处 ,但 是 由 于 旋 成 体 是 三 

维 的 ,三 维 效 应 使 得 弹 体 对 流体 扰动 作用 要 比 二 维 经 型 小 许多 ,这 一 点 可 以 从 流量 为 Q 

的 点 源 在 同样 距离 产生 的 法 向 速度 得 到 很 好 的 理解 ,在 二 维 流动 中 w = Q/(2rr) ,在 三 维 

流动 中 v, = Q/(4rr2) ,可 以 看 出 扰动 沿 球面 传播 过 程 比 柱 面 情况 衰减 程度 更 为 强烈 。 在 
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前 面 菏 汉 理论 中 ,三 个 方向 的 扰动 速度 为 同样 数量 级 ,对 于 细 长 旋 成 体 , 轴 向 扰动 速度 的 
数量 级 比 其 他 两 个 方向 小 (证 明 见 本 节 后 面 内 容 )。 

图 8.1 是 小 迎 角 的 情况 下 , 细 长 旋 成 体 与 二 维 必 型 亚 声速 绕 流 特征 和 物 面 压力 系数 
分 布 比较 ;从 流 线 看 ,要 型 没有 展 向 速度 ,上 下 面 流 线 汇聚 在 后 缘 点 , 细 长 旋 成 体 存在 周 向 
速度 , 流 线 从 弹 体 侧面 绕 行 ,可 以 不 汇 来 在 尾部 顶点 上 。 对 于 压缩 性 的 影响 , 翼 型 可 以 根 
据 8=V1- WE 进行 修正 , 细 长 旋 成 体 除了 8 这 一 影响 因素 以 外 ,还 与 横 截 面积 沿 轴线 的 
变化 有 关 。 





图 8.1 细 长 旋 成 体 与 二 维权 型 亚 声 速 流动 和 压力 系数 分 布 比较 
图 8.2 是 a =0 和 情况 下 ,截面 形状 相同 的 细 长 旋 成 体 与 轻型 超声 速 绕 流 特征 和 物 面 压 
力 系数 分 布 比较 。 在 前 体 部 分 ,尽管 旋 成 体 锥 角 和 二 维 斜 钦 角 相等 ,三 维 激 波 强度 低 于 二 
维 流 动 ,因此 旋 成 体 锥 面 上 压力 系数 小 于 要 型 斜面 上 压力 系数 。 膨 胀 波 特性 仅仅 与 气流 


, . 
— sss 
SSY S® MNN a 





图 8.2 MKRS ERATE EME RA A e 
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转角 相关 ,超声 速 流动 经 过 旋 成 体 与 器 型 的 肩 部 点 压力 系数 减 小 幅度 一 样 ,在 器 型 肩 部 以 
下 平面 上 压力 系数 恢复 到 自由 来 流 参数 ,并 且 直 到 后 体 保持 不 变 ; 锥 面 上 压力 系数 小 于 自 
由 来 流 , 由 于 三 维 效应 ,圆柱 段 压 力 系数 逐渐 向 自由 来 流 参 数 恢复 ,需要 足够 长 的 圆柱 段 
才能 恢复 到 自由 来 流 人 参数 。 

在 部 件 空气 动力 学 部 分 资料 中 ,介绍 弹 体 气动 力 预测 方法 时 ,对 “ 细 长 体 "描述 不 够 清 
晰 ,从 下 面 的 推导 中 可 以 看 出 ,所 谓 “ 细 长 体 * 假 设 在 数学 形式 上 有 两 种 描述 :首先 ,小 扰动 
Rilind, lol, lylei ,这 就 要 求 弹 体 符合 尖 头 、 细 长 的 外 形 特征 ;其 次 ,在 此 基础 上 进 
一 步 简 化 模型 ,提出 要 求 : Rs<-L, 这 是 流动 呈现 二 维特 征 。 为 便于 表述 ,本 书 中 对 满足 
前 一 种 假设 的 弹 体 外 型 称 为 “ 细 长 体 ”, 满 足 后 一 种 要 求 的 称 为 “ 极 细 长 体 ”, 以 示 区 别 。 


$8.1 细 长 旋 成 体 的 线 化 理论 


第 四 章 中 给 出 无 粘 、 定 常 等 粹 假设 条 件 下 Euler 方程 化 为 : 
V[(V: V )V]= a2( v - V) (8.1) 

流体 声速 a =V yplo , 流 场 内 速度 连续 ,引信 无 旋 假 设 Y x V = 0, 则 存在 一 个 称 为 速 
度 势 的 标量 函数 D, 柱 坐 标 系 下 速度 矢量 V = [V., V, = [ 28798r, (1/7) D/W, 
3B5/3x], 上 式 中 各 项 : 
lor:V 1ƏV, ƏV, 
ro Tr t 
L(V:v)VIA{f ,ff} 


v. V= 


利用 矢量 公式 : 





(a: ņ)b CDE rale Z- a a S) + MAG El 
tela vargo Sa. Gs Sa) gle Be - a, S| 
b, ƏH, ƏH, b, ƏH,  `ƏH, 
pal ag “' i) + AAG "3 Əq, “2 D Sa] 
拉 梅 系数 H, =1,H,=r,H,= 1,14 得 到 以 上 矢量 中 各 元 素 的 表达 式 ， 
ƏV, VWV, , EA 6 | 








+ esa- V b, + 





f = V, t rr? r 
RARG. DD) 后 ， 形式 可 表示 为 
p, AU Vb Dt Vm + LOETA 
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ƏV, VV ƏV, 2 %, V. JV ƏV, V.) > 
f VV at Fat t> -| Aa 
EREE: 系 下 全 速度 势 方 程 : 
1 a:e GR 
(a -WS +( a ro9 +(a a= VNS 
sy 180 ao 1o Vee ya) 
-= 2V, V 0 - 2V,V, Fa - 2WV, >x t =a + 14) = 0 


引信 扰动 速度 势 :8 = O. + p ,扰动 速度 : 
V=V.,+v=[V., +0, Vogt vo, Vas + 9, ] 
推出 如 下 关系 : 
V = Vor +20 Ver + 
V = Vo +2u V.o + 9 
V = Ve +W, NVa, + 2 
V, V, = V.,V., + Vost, 十 下 Dos + VV, 
V, Va = Vo Vog + Vota + Vogt, + vve 
VV, = VooVos + Vosto + Vogt, + V, 
SEa Se kya p B H 380021 ,满足 : 


L a liyi 
y-i* +72! V =y1 








È = a, -好 0YP2 - 1V1) 


=a- vv. +20, Va, +20 Vog tU +0 +o) 


弹 体 采用 柱 坐 标 系 ,x 轴 与 体 轴 系 的 体 轴 重 合 , 自由 来 流速 度 分 解 为 : 
V. =[V.,, V. yy]=[vuosinacos0, ~ u, sinasin0,, u a cosa | 
对 于 小 迎 角 情况 下 ,近似 为 : 
V. =[ ua acos, - us asimn0,u, | 


对 应 的 速度 势 : 


o = us x+ r*us “Acos0 


(8.2). 


(8.3) 


如 果 旋 成 体 弹 身 项 点 是 尖 头 的 , 头 部 驻 点 区 的 影响 范围 非常 小 ; 旋 成 体 母 线 没 有 大 的 
波折 ,任意 点 斜率 很 小 ;任意 截面 半径 与 旋 成 体 轴线 长 度 相 比 很 小 。 符 合 这 些 要 求 的 细 长 


旋 成 体 引起 的 扰动 与 自由 来 流 相 比 是 个 小 量 : 


PAR AREAS 


假设 飞行 马赫 数 既 不 是 高 超声 速 又 不 接近 声速 , 即 量 级 11 - M2 1 = 0(1)。 


根据 以 上 假设 整理 全 速度 势 方程 (8.2》 ,省 掉包 括 扰 动 速度 和 小 迎 角 在 内 的 高 阶 小 


量 , 得 到 : 


2 
` (a o)Ra 


G. 


2 日? . I Ə2 1 a 
2 t+ ani og tas r Ə =0 ! 
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两 侧 同时 除 以 自由 来 流 声 速 o ,得 到 柱 坐 标 系 下 线 化 的 小 扰动 速度 势 方程 ， 


-MEP sop Te2 -0 (8.5) 
对 应 的 亚 声速 和 超声 速 流 动 ,上 式 习 REER: 





2 
PFa Ze = < ++% =0 (B=1- M) 
Ər 3 
2 e 
pg op_ top ia, =0 (È =M-1) 


Ə2 Or r r ~ ror 
n m. R 区、 扰动 T PCB 
体 表面 $ 区 。 在 亚 声 速 流动 中 , R 区 是 数学 上 的 无 穷 远 ,扰动 了 区 是 从 物体 表面 到 无 穷 
远 的 区 域 ;在 超声 速 流动 中 ,顶点 出 发 的 马赫 锥 之 前 的 区 域 为 R 区 , 马 霖 锥 之 后 的 区 域 为 
T 区 。 
在 未 扰动 RX: p= 0。 
物 面 边 界 条 件 : 
Vn=(Ven, Wn, Vn)=0 (8.6) 
如 果 已 知 母线 方程 :r = R,(x) , 记 为 F(r,x)= r= R,(x) =0, 物 面 法 线 可 以 求 出 ， 
n= V FNV F|, ERAF: 
v p= SB, ++ 25, = (1,0, - 


IR, £a? 


dR, ( SR. Uz) 


dx 
= (Ve, + 2,), 在 小 迎 角 条 件 下 取 近 似 ,整理 为 : 


dR, (x) 
u: aa) 一 -| 
在 本 章 后 面 分 析 可 以 证 明 ,在 柱 坐 标 系 下 ， 扰动 速度 vs EHE u o 更 高 阶 的 小 量 , 上 
式 进 一 步 写 为 : 


代入 得 出 ; (ww + Vs) 一 和 一 


+ Uw a cos0 (8.7) 











z „=z, + us acosf = u, dR (2) 
至 此 ,边界 条 件 给 定 , 解 存在 唯一 ,理论 上 求 出 小 扰动 速度 势 , 通 过 下 面 的 压力 系数 就 
可 以 求 得 旋 成 体 气 动力 特性 。 对 于 可 压缩 流动 ,压力 系数 ， 
C 


y-~1 /1 LV a] 
,= [ymd] |] -1 . (8.9) 
ehB:1IVI/u, = Vilu + Valin + Velu ,在 小 迎 角 下 VV, = u, acos0 + s, fü V, = — u, 


asing + vo 本身 就 是 一 阶 小 量 ; 进 行 Taylor 展开 ,分 析 V. 在 小 扰动 条 件 下 的 近似 色情 况 : 
从 _ Vos y Verts 1? 
+ 


2 2 2 
& = Uw ya u, 





(8.8) 








2v, cosa 


+ O(e’) 





== cos? q + 


= (1 = 2sir y + 0O(e’) 
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=1-o+2 Ole?) 
代入 式 (8.9) ,得 到 压力 系数 近似 表达 式 : 


c= -之 名 -十 [ (uacws0+ Æ) + (un asmo- 192) - 2 u ] (8.10) 


MAYRER EB AMABLE E R, RRAS RREME 5 Ska 
线性 的 ,如 果 两 个 机 咽 外 形 之 间 存 在 ya (x,y) = c* yw(%x,y) 的 关系 , 则 对 应 的 两 个 流 场 
内 小 小 扰动 速度 势 之 间 也 有 pi(x,y,z) = c.9px(x,y,z), 流 场 内 各 点 的 压强 系数 也 有 
Ca(z,y,z)= c° C(x，y,z) 关 系 。 根 据 本 节 弹 体 线 化 理论 推导 过 程 看 ,尽管 方程 是 线性 
的 ,但 是 边界 条 件 (8.8) 式 和 压力 系数 (8.9) 式 是 非 线性 的 ,不 能 够 在 流 场 任 一 点 进行 线 
EZH 


§8.1.1 攻 角 a=0 情 况 下 旋 成 体 小 扰动 速度 势 方程 求解 


对 于 a = 0 时 , 称 为 旋 成 体 轴 向 流动 问题 ,为 便于 和 下 面 的 横流 区 别 ,小 扰动 速度 势 
采用 p RRAN, S = SP: -= 0, 小 扰动 速度 势 方程 为 : 





(8.11) 


物体 表面 边界 条 件 : 





= ae 一 多 一 (8.12) 


流 场 内 任 一 点 的 压力 系数 : 


c 29 1) (8.12) 


前 面 的 机 姻 理 论 已 经 说 明 , 直 接 求解 小 扰动 线 化 方程 有 困难 ,采用 亚 声 速 分 布 基 元 
涡 、 超 声速 分 布 源 等 有 限 基 本 解 代 闪 机 姻 对 流 场 的 扰动 ,通过 所 研究 机 器 的 边界 条 件 确定 
基本 解 ,使 得 两 个 流 场 在 空间 的 小 扰动 速度 势 一 致 或 近似 相等 ,这 样 间 接 得 到 存在 机 回 的 
流 场 ,从 而 求 出 机 咽 的 气动 力 特 性 。 对 于 弹 体 ,也 采用 这 样 的 研究 路 线 。 下 面 首先 介绍 小 
扰动 速度 势 方 程 的 基本 解 形式 。 
根据 流动 图 像 , 弹 体 除了 使 自由 来 流 改 变 方向 外 ,还 有 “ 撑 开 ”的 作用 ,符合 源 的 特征 。 
可 以 证 明 旋 成 体 的 小 扰动 速度 势 方程 存在 基本 解 : 
0 
PM) > 
plr, a) = — Q — 
2 (x -EFt Er 
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对 应 流动 是 从 轴线 (0,6) 位 置 发 出 、 流 量 为 Q 点 源 的 速度 势 ;前 面 已 经 说 明 , 点 源 和 自由 
来 流 合成 的 流 场 与 弹 体 绕 流 较 为 相似 。 
在 轴线 (0,) 位 置 上 分 布 单位 长 度 强度 为 /(4) 的 源 ,在 空间 任 一 点 P(r,x) 产 生 的 扰 
动 速度 势 为 : . 
dp = -1 f(6)dë M.>1 
do, 二 一 d Kede _ M. <1 
Mt 7 + Fr 
在 亚 声 速 情 况 下 ,整个 旋 成 体 在 空间 任 一 点 P(r,x) 产 生 扰动 速度 势 就 是 以 下 积分 : 
__ 1í' FCE)dE 
pira) = - +J, VDATA M. <1 (8.14) 
对 超声 速 情况 , 仅 要 考虑 点 PCr, x) 依赖 区 内 源 的 影响 , 故 积分 区 域 改 为 : 
pi(r, x) --# ze M. > 1 (8.15) 
由 于 源 强度 f6) 是 待定 函数 ,这 里 系数 - 元 和 - 二 并 没有 特别 意义 。 
用 边界 条 件 来 确定 源 强度 分 布 的 函数 /6) Ma < 1 时 ,得 到 : 
1 L FE)de _ dR,(%) 
BERO, PR "° 10 
称 为 亚 声速 旋 成 体 轴 向 流动 小 扰动 速度 势 积分 方程 ,如 果 旋 成 体外 型 R,(x) 已 知 ,可 确定 
源 强 度 SCE) ,具体 解法 多 用 数值 积分 法 迭代 求解 。 根 据 式 (8.14) 写 出 空间 任 一 点 Plr, 
x) 小 扰动 速度 势 pi(r,x) 的 解析 式 , 求 出 拢 动 速度 计算 压力 系数 C ,从 而 得 到 亚 声 速 施 
成 体 的 气动 力 。 
在 亚 声速 情况 下 , 弹 体 尾部 扰动 会 影响 到 上 游 ,根据 D’ Alember 疑 题 ,物体 在 无 粘 不 
可 压 流体 中 运动 时 不 产生 阻力 ;同时 ,方程 建立 过 程 中 假设 要 求 外 形 是 尖 头 \ 尖 尾 的 ,实际 
飞行 器 存在 底部 羽 流 区 或 分 离 区 ,所 以 实际 应 用 中 很 少 采用 亚 声速 旋 成 体 轴 向 流动 积分 
方程 (8.16) 预 测 旋 成 体 的 阻力 。 
M. > 1 时 ,积分 表达 式 (8.15) 中 被 积 函 数 在 积分 上 限 6 一 (x - Br) 时 发 散 ,不 能 直接 
求解 。 引 入 如 下 中 间 变 量 : 


£= x — Br’ chu 
| (8.17) 


u= arch( = £) 


双 曲 函数 chu = (e +e #)/2 fl shu = (eë — e~" )/2 有 性 质 : 


sku =chu, chu=shu, ch u-sbu=1 





所 以 
dë = — Breh'udu = — Brshudu = - Br / cà u -ldu = -v (x £Y - B: du 
代 人 小 扰动 速度 势 的 积分 表达 式 (8.15) 中 ,积分 下 限 £ =0 BF: u = arch( x/ Br), RAER ë 
= x -Br 时 :w= arch(1) =0, 得 到 : 
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@(x,r) =- 去 |。 “D C, _ Br » chu)du (8.19) 


由 于 函数 (O) = |” G, y)as 的 导数 : 


r(y) = [Ga yaz + EDLC), y] - a’ (y)flaly) y] ` 
因此 有 : 
2p, = LAD e — Br : chu) ` (— B - chu)du 


- [= h8[ £ #)] : ‘flx- Br: chu] ,sk) 


根据 超声 速 流动 特征 ,在 x = 0 处 不 可 能 布点 源 ,否则 导致 流动 反 向 ,因此 有 : 
flx ~ Brch arch > 去 )] = f(0)=0 





(8.20) 








而 且 有 : 
arch[ )| = AA S # ° 
代入 (8.20) 式 ,整理 得 到 : l 
= _ aha (x - Br » chu) - B + chudu 
在 物体 表面 满足 边界 条 件 : 
= u. SR) (8.22) 


称 为 超声 速 旋 成 体 轴 向 流动 小 扰动 速度 势 积分 方程 。 
外 形 和 源 强 度 f'(&) 是 一 一 对 应 的 ,理论 上 , R(x) 已 知 ,可 求 出 源 强度 /'(&) ,但 实 
际 上 十 分 困难 。 下 面 分 析 一 个 特例 ,如 果 已 知 源 强 度 f(&) = 2xaf ,看 超声 速 情况 下 对 应 什 
么 样 的 物体 ,代入 式 (8.21) 求 小 扰动 速度 势 的 导数 : 
上 pi r 535) 


a = a B: chudu 


a * B./ chu - || 208) 
一 a: B, (z5) -1 
代入 超声 速 旋 成 体 轴 向 流动 积分 方程 ,得 到 : 
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a x VY 2 dR, (x) 
u. (Z) -B = ds 
显然 R.,(x)/z = tand 取 为 常数 是 积分 方程 的 解 ,这 时 源 强 度 ACE) = 2ras 中 常数 


a = us tano (8.23) 


V cot ò — B? 
因此 强度 线性 分 布 源 对 应 的 流动 是 锥 形 流 。 反 之 ,如 果 已 知 锥 形 的 半 锥 角 8、 来 流 马赫 数 
和 速度 以 后 ,就 可 以 确定 线性 分 布 源 强度 中 的 常数 。 
根据 小 扰动 速度 势 积 分 表达 式 (8.19) 求 出 流 场 内 任 一 点 扰动 速度 的 轴 向 分 量 : 











2. [U e alaa E)] o =- a al] 
在 物体 表面 : 
和 a” -a arch( >=) =-a arch( Pte) (8.24) 
物体 表面 的 压力 系数 : 
2 a [z] - (2) [(5 和 -~ 
= Že ach( S%2) - (£2) Eeoa = 91 ' (8.25) 


注意 到 扰动 速度 分 量 v,、v, 和 压力 系数 仅 与 x/( BAR, 这 是 锥 形 流 特征 。 假 设 锥 形 5 
角 是 一 阶 小 量 , 下 面 对 物 体 表 面 扰动 速度 分 量 w Mo, 的 量 级 进行 简单 分 析 : 











v | 
R, -Rw tanë ~ 6 是 一 阶 小 量 
Uw x 
a tan 2 — 
-4. o O ~ tan$ ~ 8? 是 二 阶 小 量 
Ua V cor ó — B? 
1 
s|. a „(2 sel) 
u ue "VBI T 
8? 
采用 L Hospital 法 则 : 
l .1 
1) ë 
Vy lk, _ a( +) 8 2 < 
us 1 1) 1511 S 
93 (5) za(5) 


故 物体 表面 v, 比 w 是 高 阶 小 量 。 同 时 也 可 以 看 出 ,对 于 翼 型 和 机 可 ,物体 表面 的 压力 系 
数 与 当地 斜率 之 间 : G, ~ 8, 对 于 旋 成 体 则 有 : C, ~ 82 ,说明 线 化 理论 也 能 反映 三 维 时 扰动 
变 弱 的 物理 现象 , 确 有 一 定 指导 意义 。 
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例 8.1 BA MM。=2.5,6=5° 细 长 锥 ,a =0; 计 算 锥 斜面 上 的 压力 系数 。 
解 : 锥 形 对 应 的 源 强度 线性 分 布 :f(§) = 2ras ,计算 参数 : 
B=V2.5 -1=2.29, tan5° =0.087 
tanë 


—— = ——— =0.007769 
Ua Aco- B° 
锥 斜面 上 的 压力 系数 : 
/ 2 
C = Zt areh( 95) ~ (2) [co ë — B° ] =0.028 124 


例 8.2 有 一 个 半 锥 角 6=5°、 底 部 直径 D = 10cm 的 圆锥 形 弹头 ,在 海平 面 以 M. = 
1.5 速度 飞行 , 试 根据 小 扰动 理论 计算 弹头 的 零 升 阻力 系数 Cm ,如 果 不 计 摩 擦 阻力 影响 ， 
并 设 底部 压力 ps = 0.5p ,估算 需要 的 发 动机 推力 。 

解 :B=V1.3 -1=1.118 


tanó 


|s 


= ————— = 0.007605 
us co” ó — B? 
得 到 锥 斜面 上 的 压力 系数 ， 
C, =0.038 4 
阻力 系数 : 





L 
Cp = 去 | C,2xR, (z) dR. le) 
弹 体 阻力 : 

F, = Co "` Sa’ qo + (pe 一 qz) Sa 


1 fr2 
ds = 于 | Gds = c, 


= (0.0384 x 0.5 x 1.225 x 1.52 x 340 + 0.5 x 1.013 x 10) 50.1? 
: 4 


= (6117.6 + 50650) x 0.00785 
=445.63N 
这 就 是 需要 的 发 动机 推力 。 


88.1.2 K wa 天 0 情况 下 旋 成 体 小 扰动 速度 势 方程 求解 


前 面 薄 咽 小 扰动 绕 流 问题 可 以 分 解 为 无 穷 远 速 度 为 wx。、 无 迎 角 、 厚 度 分 布 为 
2y,(x,z) 的 对 称 机 器 绕 流 问题 (所 请 厚度 问题 ) ,和 无 穷 远 速度 为 u, SI ffl a、 无 厚度 的 曲 
I (x,z) 的 绕 流 问题 (所 谓 弯 度 问题 ) ,op = p. + wm。 菏 避 小 扰动 流 场 的 压力 系数 也 可 分 
别 由 其 相应 的 厚度 问题 和 弯 度 问题 的 压力 系数 释 加 而 得 。 对 于 旋 成 体 流动 ,尽管 方程 也 
是 线性 的 ,但 是 由 于 旋 成 体 轴线 不 能 弯曲 , 且 边 界 条 件 和 压力 系数 具有 非 线性 特征 ,不 可 
以 按照 以 上 机 可 的 方法 进行 流 场 释 加 。 

现在 考察 a 0 情况 下 ,; 旋 成 体 小 扰动 速度 势 p RE a = 0 情况 下 小 扰动 速度 势 o, 
以 后 , 剩 下 的 扰动 速度 势 @xz=@— Pı 需要 满足 : 
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Pp Pp 0’ p 2 2 
PIR S S 10 (P1 M) 
2 8 92 Op 19 2 _ 1p 2 m2 
B 52  Ə Z a r Ər =0 (B° =M} - 1) 
下 面 考察 小 扰动 速度 势 o, 的 边界 条 件 : 








dR,(zx) 
æ| . + u, acos0 = us 
(8.26) 
Qpl dR, (x) 
Br „=R, +u. dx 
得 到 小 扰动 速度 势 p, 满足 的 边界 条 件 : 
= _ Uw G cos0 (8.27) 





w 


对 应 的 边界 条 件 正好 相当 于 以 自由 来 流速 度 u, a 的 横向 流 过 旋 成 体 需要 满足 的 边界 条 
件 。 这 样 一 来 ,在 柱 坐 标 系 下 ,a = 0 有 迎 角 的 旋 成 体 绕 流 分 解 为 x 方向 无 穷 远 速度 为 
&<、\ 无 迎 角 的 轴 向 流 问题 ,和 0 = =- 志方 向 无 穷 远 速 度 为 za “横向 流 " 问 题 , 如 图 8.3 所 
示 。 值 得 指出 的 是 , 旋 成 体 小 扰动 速度 势 方 程 假设 条 件 1u 1,1vw1,12x4< 和 xs 中 体现 自由 
来 流 方向 与 x 轴 较 为 接近 ,所 以 扰动 速度 势 p, 表示 迎 角 从 零 变 为 非 零 引 起 的 速度 势 增 
量 , 并 不 是 单独 的 横向 流产 生 的 速度 势 。 


丈 — <= —== 
fva 


图 8.3 ” 细 长 旋 成 体 绕 流速 度 势 分 解 示意 图 
流 场 内 任意 点 小 扰动 速度 势 p 压力 系数 : 


9 
C9)= - alate) l|. acm0+ 


alp + pd)] 

Ər 

1 1 Ə(e@ +e)? 

-r| ua acoso -+ + P e=] +a (8.28) 


可 以 看 出 ,表达 式 中 关于 轴 向 流 扰动 速度 势 o, 和 横向 流 扰动 速度 势 p, 都 是 非 线 性 
的 ,不 能 够 在 流 场 任 一 点 进行 线性 释 加 ,但 是 在 旋 成 体 物体 表面 上 ,有 : 














s sor = ~ u, acos0 MA =0 
代 人 (8.28) 式 ,得 到 ， 
o-ant E], 
- Hau. asing- 1 + 22) ws (8.29) 
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减 去 轴 向 流 小 扰动 速度 势 o, 的 压力 系数 : 


. C,(@,) = 22 (æ) | (8.30) 
得 到 横向 流 问 题 的 压力 系数 : 
C, (92) = -— " - -r [ (we asina - +28) -a | ' (8.31) 








注意 : 流 场 内 压力 系数 不 能 分 解 ,但 是 物 面 上 压力 系数 可 以 分 解 , 这 是 极 具 重 要 性 的 ; 
否则 ,虽然 小 扰动 速度 势 可 以 分 解 :gp = Pi + 9, 边界 条 件 也 可 以 分 解 ,但 是 ,如 果 C, (e) 
# C,(91) + C, pa) ,还 是 不 能 解决 我 们 的 有 迎 角 的 流动 问题 。 
从 x 轴线 上 某 一 位 置 (0, $) 旋 成 体 模 截 面 看 ,横向 流 问题 的 流动 图 相当 于 前 面 介绍 
的 不 可 压 流动 中 流 过 圆柱 的 流动 ,当时 采用 偶 极 子 来 措 述 这 样 的 流动 。 
考察 不 可 压 流动 点 源 和 偶 极 子 的 解析 表达 式 ; 
mr=- 一 一 一 
mEn A 区 本 BRDAN yi) 
如 果 函 数 前 面 表示 强度 的 系数 m= - 0, 点 源 和 侦 极 子 之 间 有 一 定 关系 : 








Pa = - (8.32) 
受 此 启发 ,分 析 A A A 的 情况 。 因 为 轴 向 流 小 
扰动 速度 势 o, 与 变量 6 无关, 可 以 推出 有 如 下 关系 
Slr a) 13%) E 
Bl = E) = 
人 


即 p, 完全 满足 旋 成 体 小 扰动 速度 势 方程 。 又 知 : 
dP _ A _ Í >: ə Op 1opi 
2r ` Ar cos0= (8 Bx rr Je cos 
前 面 分 析 结论 知 ,对 于 轴 向 流 小 扰动 速度 势 o, WERE v, 比 w 是 高 阶 小 量 , 同 时 旋 成 体 
母线 沿 x 方向 变化 很 小 ,因此 有 : 


ad w ⁄ 
š r = - te dR la) og (8.33) 


可 以 看 出 ,在 x 轴线 向 一 位 置 的 物体 表面 小 扰动 速度 势 ”对 应 的 边界 条 件 正好 相当 
于 以 自由 来 流速 度 (w。/R.)dR。 (xz)/ds 的 横向 流 过 旋 成 体 需 要 满足 的 边界 条 件 ,与 横向 
流 问题 小 扰动 速度 势 o, 流动 相似 。 同 时 在 两 个 小 扰动 速度 势 的 边界 条 件 表达 式 中 不 合 
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有 x, 相关 的 量 ; 根 据 小 扰动 速度 势 方 程 是 线性 的 ,可 以 推断 出 横向 流 问 题 小 扰动 速度 势 
@((x,r,0)= c(x)*@;(x,r,0), EF e, 和 o, 之 间 相 差 一 个 与 x 相关 的 函数 ,因此 偶 极 
子 强 度 不 能 直接 采用 源 强 度 的 分 布 函数 ,需要 根据 边界 条 件 建 立 横向 流 问 题 小 扰动 速度 
势 积 分 方程 来 确定 偶 极 子 强度 mE) 
M. <1T 时 ,横向 流 问 题 在 空间 任 一 点 P(r,0,x) 的 小 扰动 速度 势 ， 
,(r,0,z) = È recos f! m( ë) -dê 8.34 
plr, 0, a) = Ered noo eri (8.34) 
根据 边界 条 件 得 到 : 
EIS L _ r: m(é)dë - 
4r19rJo [C(x — £) + Pr 
称 为 亚 声 速 旋 成 体 横 向 流动 小 扰动 速度 势 流 积分 方程 。 
M. > 1 时 ,要 考虑 依赖 区 影响 ,区 外 没有 影响 , 故 : 
sr mG) -C = 8de 
9 ( £) 2rr Jo (PET Br TB 
根据 边界 条 件 得 到 : 


| | =- usa (8.35) 


M. > 1 (8.36) 


1|Ə[*” m(ë) ` (z ~ 6)dé . ; 
BE ° ry (x - £F- a =~ usa (8.37) 
称 为 超声 速 旋 成 体 横向 流动 小 扰动 速度 势 流 积分 方程 。 
如 果 旋 成 体外 型 R(x%) 已 知 ,根据 以 上 积分 方程 可 以 确定 偶 极 强度 mE) KIER 
流 和 横向 流 问 题 的 压力 系数 , 旋 成 体 锥 形 面 上 压力 系数 : 
C,(@) = Calp) + C,(@,) (8.38) 
前 面 分 析 了 M. > 1、a = 0 情况 下 半 锥 角 为 8 的 锥 形 外 形 对 应 的 源 强度 为 线性 分 布 ， 
把 偶 极 强度 为 线性 分 布 m($) = 经 代入 超声 速 旋 成 体 横向 流 问 题 积分 方程 得 到 参数 与 半 
锥 角 的 关系 : 
2a * ua * tanë 
V cof ò ~ B? + Bcotd . arch( 912) 
写 出 横向 流 问题 小 扰动 速度 势 产 生 的 扰动 速度 ， 
u (r,0,x) = R 


b= 


ach( 2) 
= B - cos] a b + chlu)du 
0 
xy2 t 
= B» cos- b (Z) -1 


aal Z) 
=- P. cosg| ”_ b. ch(w)du 
0 
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. É . 2 
=- B2 . 6|21 z) 1x /Í[ xz -| 
oos0 - b| Zareh E) + 2 Br [#) 1 
wlr,0,4) = < 
singel) 
=- B ° sin? sinb f ” b. [x - Br chu] + chudu 
0 


- _ B: b» x ° sinl . Í s 


r 


T y [aron É) + BN (Ë) J-l) 


例 8.3 BA M. =2.0,8 = $" 细 长 锥 ,长 度 为 工 = 0.5m, 计 算 a =2.5e 飞 行 条 件 下 x = 
0.2L,0 = 0 和 0 = 180" 锥 斜面 上 的 压力 系数 。 
解 : 首 先 计 算 轴 向 流 问 题 的 压力 系数 : 
B=V2.0 -1=1.732， tan5° =0.087. 
<a _ ta _ 
us Scots- B° 
锥 斜面 上 任 一 点 的 压力 系数 相等 : 
G(Cp)= 细 aeh( SÈ) - (4) tega - B?] =0.03240 


其 次 ,计算 横向 流 问 题 : 


= 0.007656 


2a .ztanG 
b= tS 
LËS- B° + Bind aron 2) 
对 于 细 长 锥 体外 形 , 细 长 体 理 六 伦 得 到 的 轴 向 流 和 横向 流 问题 压力 分 布 公式 中 与 轴 向 


位 置 无 关 , 这 是 典型 的 锥 形 流 特征 。 
在 0=0 和 6=180" 母 线 上 : 


u (r,0, +) = SE = 8- cosO ° 5b/ (z J. = 1 =0.00720:cos0* u, 


s (r,O , x) =0.00720> u% 
v, (r,180°,x) = -0.00720° u. 
ap 


b (r,0, z)=— = 0 


=0.000637u ; 


得 到 9 = 0° 对 应 的 压力 系数 : 

CCp)= C,(@,) + C,( @,) = 0.0324 — 0.0123 =0.0201 
得 到 0 = 180? 对 应 的 压力 系数 : 

C,(e) = C,(@,) + C,(e,) =0.0324+0.0163 =0.0487 
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88.2 极 细 长 旋 成 体 的 线 化 理论 


所 谓 的 “ 极 细 长 旋 成 体 " 是 指 在 前 面 细 长 旋 成 体 的 假设 条 件 下 ,再 增加 半径 与 长 度 相 
比 是 个 小 量 : R,<L, 采 用 数学 表示 这 一 条 件 就 是 : R, 一 0。 在 这 种 情况 下 对 上 一 节 建 立 的 


小 扰动 速度 势 方程 进一步 简化 ,可 以 得 到 解析 形式 表示 的 压力 系数 。 


§ 8.2.1 亚 声 速 情况 下 轴 向 流 问 题 


在 R.—0 情况 下 认为 从 轴线 上 分 布点 源流 出 的 流 线 都 是 垂直 于 轴线 的 ,没有 沿 轴 向 
的 传播 速度 ,相当 于 一 个 二 维 点 源 的 流动 ,根据 流量 守恒 ,单位 长 度 源 强 /(&) 与 径 向 扩张 


速度 的 关系 : 
FE) =2=r*, 
| 
r 2xr 
代入 物体 表面 的 边界 条 件 : 
,| dR) f) 
r R U d£ 2xrR,(é) 
SCE) = ALE | 


在 =x 点 对 旋 成 体 的 截面 积 S。 = =R, BSDE: 


dS (£) _ ds, (ë) Ë S.C) . +1(e-s yE Sale) 


FNE 
d£ = d£ |. t EOE 


dë 








=S0)(;)+(&- x)S2) (x) + 二 (6- x)2SG(x)+- 
RAEN TASEA P(r,x) 产 生 的 扰动 速度 势 : 


_ us SO (x) (rr. dé 
pr re 


Be ` SO (x) rt (ë - x)dê 
a j JG- + 


7 (ë - x)24ë po 
8x V (x - ° + P 

us ° Se Cx) SPx); .Se (a), 
a- 4 h dr. h- 8r l 


求 出 积分 : 


L- p +hr-s — 
' V(L-x) + Ë + (L- x) 


Esa 


(8.39) 


(8.40) 
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L= /(z- e L P|, 
n = 1552 (xs- 6) pr -Fnl, (Z PZ, eol} 


代 人 小 扰动 速度 势 方程 ,根据 极 细 长 旋 成 体 条 件 ER, 一 0, 在 物体 附近 也 有 :rr 一 0 或 一 0， 
对 以 上 积分 进行 求 极 限 ,得 到 : 

















p (r, Í) = -ze 5 HON 2da za) z) _ ue: Se CONA 2x) 
_ B= * SO (z) L -21x +23? 1. 
8r 
整理 以 后 写 为 两 部 分 : 
pitra) = Se O r pr (B,x) (8.41) 
其 中 : 
-S(x -x Ua” x 
pr (Bx) = - Ë= Su ( nC ) Se )( Ve- 2%) 
。G(3) 1 ， I 
-te SE (E) 2 o 1220) + 
物体 表面 的 流向 扰动 速度 : 
(Ra) = Se OR, (a ) + dP ea) (Be) (8.42) 
代入 轴 向 流 的 压力 系数 公式 ,得 到 物体 表面 的 压力 系数 分 布 : 
2, w), 
GCP) |a -| Tla Z), 
_ 3 SP nR (z ) - (w) -2 do, £E, x) (8.43) 


从 (8.41) 式 可 以 看 出 与 绢 大 有 关 交 估 仅 是 pi (B a) PH _ 
第 一 项 ,因此 不 可 压 与 可 压 流动 的 物体 表面 压力 系数 公式 之 间 存 在 如 下 关系 : 


(2) f. 
Gli = Gep |a] a S g (8.44) 


由 此 可 见 ,压缩 性 的 影响 不 但 与 流动 自由 来 流 的 马赫 数 M- 相 关 , 也 与 当地 的 面积 变 
化 相关 ,在 SH(x) 大 的 地 方 ,马赫 数 M. 的 影响 也 大 ;如 果 在 旋 成 体 圆柱 段 处 ,有 :S2 (a) 
= 0, 这 时 压缩 性 没有 影响 。 图 8.4. 是 抛物 线 旋 成 体 在 不 同 马 赫 数 M 情况 下 ,长 细 比 为 
= 10 的 压力 系数 分 布 ,可 以 看 出 同样 的 M. 在 不 同 的 轴 向 位 置 ,影响 是 不 同 的 。 

图 8.4 是 不 可 压缩 流动 中 长 细 比 为 和 = 10 的 抛物 线 旋 成 体 和 椭 球 体 的 物体 表面 压力 
系数 与 精确 解 的 比较 ,可 以 看 出 极 细 长 体 理论 具有 一 定 的 精度 。 

以 上 极 细 长 体 物体 表面 压力 系数 分 布 曲 线 可 以 看 出 , 旋 成 体 沿 轴 向 具有 对 称 性 ,阻力 
为 零 ;实际 上 即使 旋 成 体 母 线 没有 这 种 对 称 性 ;根据 亚 声速 无 粘 流 的 D Alember 疑 题 , 物 
体 运动 时 不 产生 阻力 。 因 此 , 亚 声 速 情况 下 轴 向 流 问 题 的 研究 主要 是 为 横向 流 问题 打 基 
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C, ngt -- 精确 解 
-0.10 -0.08 一 - 组 长 旋 成 
-0.08 -0.06 H 体 理论 
-0.06 .004 
-0.04 
0.02 
P 0 





fx 


0.06 





0.04 
0 0.2 0440.1. 0.8 1.0 
> 


nE 


Va 
“Fo [ 族 成 抽 物 体 -~ —<=—F—= 


x 
0 0.20.40.6 0.8 1.0 L 


图 8.4 不 可 压 和 亚 声速 轴 向 流动 表面 压力 系数 的 比较 
础 的 。 


88.2.2 超声 速 情况 下 的 轴 向 流 问 题 


对 超声 速 情况 ,因为 扰动 向 下 游 传播 , 轴 向 流 问 题 小 扰动 速度 势 的 积分 表达 式 中 积分 
函数 在 上 限 出 现 奇 性 ,不 能 采用 以 上 亚 声速 情况 下 轴 向 流 问 题 的 分 析 方 法 。 
首先 对 细 长 体 的 小 扰动 速度 势 采 用 分 部 积分 法 : 


pi(r,x) = 3: AE . d{ln[V (Ee - x) FF _(e_- x)]} 
= UOV Ea E - (ë ll” 
~- nV Br - (€ a)l f Od 


由 于 f(0) = 0, 所 以 有 : . 
pı(r,x) = KaB) ngr | 


-fn © + lf- rE + || 


根据 极 细 长 旋 成 体 条 件 R. ->0, 在 物体 附近 也 有 r+r 一 0 或 Br 一 0, 对 以 上 积分 进行 求 
极限 ,得 到 : 


@i(r,x) = FE) nC Br) - = | (e)[m(a - £) + In2]dé 


- Fa) in Br - ANKORE - ë)dë 
物 面 附 近 再 采用 上 一 节 的 假设 : 


149 


飞行 器 部 件 空气 动力 学 


| =u dR (Ce) _ _ (ë) 

R “° d€ ` aR, (£) 
dS, (ë) 

名 dê 





Dr 





FCE) 


代入 得 : 
palra) = 一 如 SD a)n E -E SPO - 6)dé 
整理 为 : 
pı(r,x) = > SQ) (x)Inr + p, (B,x) (8.45) 
这 里 : 
pi (B,s) =- ESP (a)n - 22 SP (Ona -EdE (8.46) 
物 面 上 流向 扰动 速度 ， 
n” =- ZES (a)n Z Z _ t | S2 (e)In(<x - ë)dë (8.47) 
代入 轴 向 流 的 压力 系数 公式 ,得 到 物体 表面 的 压力 系数 分 布 : 





o) z 2 
=- Sn + ESS - ga - (2) 
(8.48) 
例 8.4 考虑 锥 角 为 26 的 细 长 圆锥 的 轴 向 流 问 题 。 
解 : 细 长 圆锥 外 形 参数 为 : 


dR, (x) 
dx 


SO(xz) = 2xz@ z, SP (a) = rò 


= tan = ô, S,(x) = nð z? 


写 出 小 扰动 速度 势 : ! 
e (r,x) =- > * 2n? x ° né- . =F 2r0 .ln(x - é)dé 


en m > 2 2, ee 2 _ 
== us Ó xn Ps: u. 0 ln(x EdE 


= U» sz 人 1 一 In 2) . (8.49) 
流向 扰动 速度 : 


Q 


= P anus In 2% 


Vy 

径 向 扰动 速度 : 
_ Sm， s 
"= ar = us Ó r 
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在 圆锥 物 面 上 : 
s |R =- u= Ə°]n Z$ 2 和 |e = us 
在 圆锥 物 面 上 的 压力 系数 分 布 : 
Glp)le = | - 2 - >J = 28m 2) - 2 (8.50) 


图 8.5 是 MM。= V2\ 长 细 比 * = 1I0 的 抛物 线 旋 成 体 的 物体 表面 压力 系数 与 特征 线 方 
法 计算 结果 的 比较 ,符合 较 好 。 从 压力 系数 分 布 曲线 可 以 看 出 , 旋 成 体 沿 轴 向 具有 对 称 性 ， 
但 是 压力 系数 不 再 对 称 ,因此 阻力 不 为 零 。 这 时 迎 角 为 零 , 旋 成 体 没有 升力 ,所 得 阻力 称 为 
零 升 阻力 或 者 波 阻 。 





x 
0.20.4 0.60.8 10 L 
2R a 


=== 
- L 


图 8.5 ”超声 速 轴 向 流动 表面 压力 系数 的 比较 
参考 面积 为 Se FIRM: 
Cw = s|, G (a) + dS, = 总 +f C, (s) . 8262). dx (8.51) 
物体 表面 的 压力 系数 (8.48) 代入 上 式 , 得 到 : 
Cu = |, sO) . S? (x) - npea 
k=. ROMEA S? (Olle - ae] -dz 
1 dR, (x 
| 


= (h + h+ h) | s (8.52) 
rf 
采用 分 部 积分 法 : 
L = 支 | sr Dd S? (x) JË 


_ Iin 2 [SD y t 
T 2 B ° R, (x) K lo 
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工 (sov .1 dR,(x). 
+ 23x LS; (*)] R(x) dx dx 


在 尖 头 处 有 :f(0) = u, SW(0) = 0, fA: 
HSLP- In 





— 2 T :| SW (4) . [2% w.a 
L= TL [ss) EOE - §)dé] j 
_ LESC) [| 32 Oma = 56] .dx 
= E89 (2) .| so(e)In(L - eag 


-ES S2 Ca) + [| S2 (ein - ede] - az 


代入 式 (8.52) 就 得 到 零 升 波 阻 。 对 于 尖 尾 旋 成 体 : R,(L) = 0, 或 者 圆柱 形 尾 部 , 有 
SP (L) = 0, 考 虑 到 被 积 函 数 的 对 称 性 , 零 升 波 阻 的 表达 形式 可 以 进一步 简化 : 





C. =- 1 MEZE ) e SP (x,)ln t x — x) | dx,dx 
DO 2r Spg oJo w 1 w 2 2 1 2 1 
继续 采用 分 部 积分 法 : 
1=L 
Com = -a ——SD(,,) ° [f SO (x,) ° In | x; — x, [d] | ， 








+ >= = SP (x1) larh S? (æ,)In I z; — x; | dzz] + da 


E ao 
引入 变量 : 
x= Ła + coso) (8.54) 


显然 当 x = Lifo = 0, x = 0 时 o = ro 同时 将 函数 SLi) 展开 为 三 角 级 数 形式 ， 
So(z) = L DA. sinna ,代入 (8.53) 式 积分 部 分 : 


f [L xA, sinna; | | nL xA , Too] . sins, do, 


L(cosg, — cosa, 


整理 得 到 旋 成 体外 形 满足 s? (0) = SO(L) = 0 条 件 的 零 升 波 阻 : 


Co = zsh. L >, A, sinna; ) | nL 2 A, mmn) * sino, do, 





ino, 
-= 者- ( DA. sinna; ) ( n 2, 4usinnay ) ` do, 
x = 2 I 

= jgz 22 nA, (8.55) 


如 果 细 长 旋 成 体 母线 方程 已 知 , 则 可 以 求 出 系数 ， 
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A, = > SP (a) - sinnødo . (8.56) 
可 以 建立 采用 变量 o 表示 的 细 长 旋 成 体 截面 积 的 分 布 : 
Sela) = | SP (eag 


œ 


È 
= , 2 A ,| sing sinodo; 





_ a a a $20) + $a, [i De -= De]} (8.57) 

旋 成 体 尾部 x = Lito = 0, 底 部 面积 : | 

S, (0) = (8.58) 

由 此 可 见 , 底 部 面积 仅仅 与 三 角 级 数 形式 的 第 一 项 A 有 关 , 如 果 面 积 一 定 ,那么 就 可 以 确 

定 :4 = 45 4S1) ,如 果 n > 2 的 其 他 项 系数 A, = 0, 根 据 (8.55) 式 , 这 时 零 升 波 阻 最 小 。 
DARRARAE TURMAS AKRRE EI AERNIRESU : 


DAx 
4 


(8.59) 















so = S| u- o 到 
称 其 为 Karman 旋 成 体 。 
在 已 知 细 长 旋 成 体 截面 积分 布 条 件 下 ,可 以 求 出 旋 成 体 体积 : 
V = f s.G)as = FS so) ` sinodo = TE{ 4, - > A.) (8.60) 
对 于 尖 头 、 尖 尾 的 细 长 旋 成 体 ,有 Se (0) = $,(L) = 0, 即 第 一 项 4, = 0, 给 定 体积 以 后 ,4 
= - 2 六 ,这 时 如 果 n > 3 的 其 他 项 系数 A, = 0, 则 零 升 波 阻 最 小 ,对 应 的 外 形 截面 积 的 
分 布 : 
S.(a) = +e [sina - Łsin3a) (8.61) 
称 其 为 Sears - Hacek 旋 成 体 。 f 
s R 
S R Seara-Hacck 
GUE CERA To 旋 成 体 
0.5 Karman 旋 成 体 0.5 
0 T0010 EE 





xL ( 对 卡门 旋 成 体 】 
2x/L ( 对 西 尔 斯 一 黑 格 旋 成 体 ) 


图 8.6 Kaman 旋 成 体 和 Sears ~ Hacck. 施 成 体 的 头 部 母线 
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88.2.3 横向 流 问题 ( 亚 声速 和 超声 速 情 清 况 ) 


对 亚 声 速 情 况 轴 向 流 问 题 ,小 扰动 速度 势 : 
u. SG (x) 


@(r,x)=—*— nr + gi (B,x) 
对 超声 速 情 况 下 轴 向 流 问题 ,小 扰动 速度 势 : 
sa (x) 


p lra) =s ir + pr (B ,zx) 


轴 向 流 问 题 小 扰动 速度 势 对 > 求 导 以 后 , 乘 以 一 个 仅仅 与 x 有 关 的 参数 ,就 得 到 极 
细 长 旋 成 体 横 向 流 问 题 小 扰动 速度 势 : 
pa(7,0,4) = ela) cosô = c(%) cos0 = cos (8.62) 
FUER, RERE RAIA WL IEE 5 E Kip 向 流 问题 小 扰动 速度 势 不 同 ,但 是 
对 应 的 横向 流 问 题 小 扰动 速度 势 是 一 样 的 ,因此 对 模 向 流 问 题 不 考虑 压缩 性 影响 。 
代入 小 扰动 速度 势 线 化 方程 : 


U» * CoSOd m(x) p etma) cosh 2 
2xr dx? 2n r 


L. ° s: (x) ue m(x) 
nr 2nr 


(1- M.) 


ue*m(x)*cos0 1 u, *m( x) cos0 1 , 
= Ix P 一 2x E] =0 (8.63) 


在 一 0 条 件 下 对 方程 各 项 进行 量 级 分 析 , * 方向 导数 是 0 (1/r) 量 级 ,其 余 方向 导数 
0(1/7) 是 量 级 ,因此 可 以 忽略 沿 流向 变化 ,这 样 横向 流 问 题 小 扰动 速度 势 满足 r- 9 平 
面 内 Laplace 方程 。 无 论 亚 声速 情况 还 是 超声 速 情况 ,横向 流 问题 相当 于 不 可 压 速 势 流 理 
论 中 无 穷 远 速 度 为 u, a 均匀 流 和 强度 为 m(x) 的 偶 极 形成 的 流 场 。 其 中 参数 mR 
横向 流 问 题 边界 条 件 确定 : 





a nE D cos = — ú ¿ acos (8.63) 


得 到 : m(x) = 2raR? (x), 代 入 细 长 旋 成 体 横向 流 问题 小 扰动 速度 势 : 
us a R(x) 





gpa(r,0,%)= cos0 (8.65) 
代入 横向 流 问题 的 压力 系数 表达 式 : 


CC92) = -i 2 -Se 








r, -Hf (unasino - 198) -atuh ] | (8.66) 
又 知 : | 
dR, (x) 


= u, & ——— cos 0 
dx 





R 
w 


1p 
r 2 |r 


= -Uw asin 
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得 到 : 


C, (pa) = -4a cos0 + (1 — 4sin?0)a? = — 4a dR le) og (8.67) 


考察 上 式 中 (1 - 4sin?0)a? 与 前 面 章节 介绍 过 的 均匀 来 流速 度 与 圆柱 形成 的 二 维 扰 
流速 度 势 的 表面 压力 系数 ,只 是 把 均匀 来 流速 度 换 为 uo a。 

在 求 出 细 长 旋 成 体 轴 向 流 问题 和 横向 流 问题 的 压力 系数 ,就 可 以 得 到 细 长 旋 成 体 的 
压力 系数 : (p) =.C,(q1) + C,( 9s)。 轴 向 流 问题 的 压力 系数 沿 圆周 向 积分 为 零 ,不 产 
生 升 力 或 法 向 力 ,横向 流 问 题 产生 的 法 向 力 系数 : 


1 L r2x 
Cy = s| |, C,(@;,) © n,do 





dR, (x) 
dx 


1 L r2= 
- ghh C, (p2) ` R, (x) ` cos0dxd0 


L p2n 
= $ f f 4acos20 - R, (x) ` dR, RO sag +h 
JoJo 


L 
-2f SP (x) .dx 
ref) Ò 


- _ (8.68) 
第 二 部 分 积分 : 
h = 4 £| (1 - 4sir? 0)a? R, (x)cos0d0dx = 0 
根据 法 向 力 系 数 (8.68) 式 可 见 ,对 于 尖 尾 旋 成 体 ,底部 面积 $,(L) = 0, 在 小 迎 角 条 
件 下 法 向 力 系数 Cy = 0, 即 尖 头 、 尖 尾 旋 成 体 不 产生 法 向 力 。 如 果 底 部 不 为 零 , 采 用 底部 
面积 作为 参考 面积 Sv = S.(Z), 则 有 : 


Cy = 2a (8.69) 
根据 法 向 力 系 数 表达 式 可 以 求 出 旋 成 体 单位 长 度 的 载荷 
sx ga [7 Glg) > R.(z) cos0d8 = 2ga -a + SW(x) — (8.0) 


可 以 看 出 , 细 长 旋 成 体 的 法 向 载荷 或 者 法 向 力主 要 与 母线 沿 轴 线 的 变化 率 有 关 , 由 于 
圆柱 段 上 SW (x) = 0, 根 据 以 上 极 细 长 旋 成 体 理论 ,是 不 产生 气动 载荷 的 。 在 亚 声速 飞行 
马赫 数 下 ,对 于 小 迎 角 , 这 一 结论 与 实际 情况 较为 符合 ,压力 和 俯仰 力矩 主要 受 头 部 和 缩 
段 尾部 的 影响 ;但 是 ,在 超声 速 飞 行 马赫 数 下 ,在 紧 接 头 部 的 圆柱 段 上 也 要 产生 法 向 载荷 。 

假设 俯仰 力矩 抬头 为 正 , 取 顶点 为 力矩 参考 点 : ' 


1 L 
Cra ral plpa) R, (x) . cos0 + xd0dx 


rs, SP (z) ° 





xz w S.(x)dx] (8.71) 
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定义 横 截 面 的 平均 面积 作为 参数 : 
S$; = Lf sods 
如 果 底 部 不 为 零 ,采用 底部 面积 S. = 3S。(Z) 作为 参考 面积 , 则 有 : 


C. =- -zx - 5] . (8.72) 
对 应 的 全 弹 长 的 压 心 位 置 : 
,| ` (8.93) 
对 于 尖 头 、 尖 尾 旋 成 体 有 : S (0) = SL) = 0, 这 时 俯仰 力矩 系数 : 
Cu = zey (8.74) 
rf 


尖 头 、 尖 属 旋 成 体 不 产生 法 向 力 ,但 是 有 与 迎 角 同方 向 \ 起 不 稳定 作用 的 抬头 力矩 ;这 
时 理论 上 压 心 位 置 在 无 穷 远 处 ,力矩 绕 焦 点 作用 。 

小 迎 角 细 长 旋 成 体 绕 流 可 以 分 解 为 轴 向 流 问 题 和 横向 流 问 题 , 轴 向 流 问题 的 压力 系 
数 具 有 轴 对 称 特性 ,不 产生 法 向 力 ,因此 求法 向 力 系数 和 俯仰 力矩 系数 时 仅仅 涉及 到 横向 
流 问 题 压 力 系数 C, (gz); 但 是 对 于 细 长 旋 成 体 的 轴 向 力 系数 , 轴 向 流 问题 和 横向 流 问 题 
的 压力 系数 都 有 贡献 : C,(p) = C,(91) + C,(g2)。 

对 于 a = 0 的 轴 向 流 问 题 , 轴 向 力 就 是 阻力 ,在 亚 声速 流动 中 不 产生 阻力 ,在 超声 速 
流动 中 ,已 经 讨论 过 零 升 波 阻 Cn ,下 面 分 析 横 向 流 问 题 对 轴 向 力 的 贡献 : 


C, = £|, (pa) * dS,, 
= hh Ge) Rs) 


ll -4 < = + (1 — 4sir? 0) a? ]: R,(x): 
对 于 a x 0 的 模 向 流 问 题 ， IRA.: 
C, = zaad [(1 - 4sini0)a*] - dS,(x)d0 


Te dR Cs) dOdx 


dR, IRC) ggqx 


Eis (0) — S (L) ] 


- ziw (8.75) 
FRA RERA : 5, (0) = S, ( 门 = 0, 横向 流 问 题 对 轴 向 为 没有 贡献 ;如 果 底 
部 不 为 零 ,采用 底部 面积 作为 参考 面积 S,y = SL) WA: | 
G=- o (8.76) 
这 样 得 到 小 迎 角 细 长 旋 成 体 绕 流 的 轴 向 力 系 数 : 


(8.77) 
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细 长 旋 成 体 绕 流 的 升力 系数 和 阻力 系数 : 


Cr = Cycosa — Casina 
Cp = Cysina + C, cosa 
在 小 迎 角 情况 下 ,cosc = 1 - an sina ~a ,并 假设 Cn<2, 则 有 : 
Cr = Cnwcosa ~ Casina 一 2a (8.78) 
. a? M. <1 
Cp = Cysina + Gemas |, La M.>1 


习惯 上 把 迎 角 产 生 的 阻力 称 为 诱导 阻力 。 小 迎 角 细 长 旋 成 体 在 亚 声 速 和 超声 速 流动 
诱导 阻力 系数 是 相同 的 : 


(8.79) 


Cy = a” (8.80) 


88.3 极 细 长 旋 成 体 大 迎 角 下 的 工程 估算 方法 
线 化 理论 预测 得 到 的 旋 成 体 压力 系数 分 布 与 实验 结果 比较 见 图 8.7。 


$ manami 
` A —, D 





0 0 -0 
0.1 01 
0.2 . 
? ? 02 
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£ 02 Š o. E 02 
£ 03 = 0 E 03 
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03 04 
04 2040 60 80100120140160180 04 20 40 60 8010012014016018 
KEJA o (R) 
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一 理 沦 9 实验 5 气流 分 离 


图 8.7 迎 角 对 旋 成 体 压 力 系数 的 影响 
可 以 看 出 ,在 旋 成 体 尖 点 附近 , 线 化 理论 预测 值 与 实验 结果 符合 较 好 ,直到 较 大 迎 角 
a = 18" 时 才 在 背风 区 0 = 18* 附 近 有 些 差别 。 但 是 在 旋 成 体 后 部 , 较 小 迎 角 情 况 下 (a >6°) 
就 出 现 明显 的 差异 。 这 主要 有 两 方面 的 原因 ,根据 线 化 理论 ,在 从 旋 成 体 尖 点 到 最 大 截面 
积 之 前 SP (x) >0, 沿 流向 产生 的 是 顺 压 梯度 ,对 横向 流动 的 影响 使 得 最 小 压强 值 点 的 位 
置 比 二 维 圆柱 理论 最 小 压强 值 点 9 = 90* 更 大 ,因此 流动 不 易 发 生 纵向 和 横向 分 离 ;在 最 
大 截面 积 之 后 So (x) <0, 沿 流向 产生 的 是 逆 压 梯度 ,对 横向 流动 的 影响 使 得 最 小 压强 值 
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点 9 < 90" ,流动 易于 发 生 分 离 。 另 外 一 个 原因 是 ,在 向 下 游 流动 的 过 程 中 , 物体 表面 的 附 
面 层 不 断 增 厚 ,符合 位 势 条 件 的 流 场 区 域 远 离 旋 成 体 附近 , 线 化 理论 的 无 粘 假 设 已 经 不 能 
反映 流动 的 重要 因素 。 

迎 角 对 旋 成 体 气动 特性 的 影响 非常 复杂 ,小 迎 角 时 旋 成 体 背 风 区 出 现 的 分 离 涡 在 横 
截面 上 是 对 称 的 ,从 两 侧 出 发 的 分 离 面 也 大 致 对 称 ; 随 着 迎 角 增 大 ,分 离 形态 开始 发 生 改 
变 , 出 现 相 对 稳定 的 不 对 称 涡 系 ,在 无 偏 航 角 的 情况 下 也 会 产生 侧 向 力 和 偏 航 力矩 ; 迎 角 
增 大 到 一 定 程度 , 涡 系 开始 脱落 形成 与 二 维 圆柱 绕 流 相似 的 非 定常 涡 街 。 

目前 ,对 于 大 迎 角 下 旋 成 体 气动 特性 还 处 于 探索 研究 阶段 ,没有 较为 精确 的 预测 理 
论 , 下 面 介绍 的 横流 理论 是 在 极 细 长 旋 成 体 理论 指导 下 建立 的 一 种 工程 模型 。 

分 析 细 长 旋 成 体 横向 流 问题 的 压力 系数 

CCpz)= -4a dR Cs) 

第 一 部 分 与 迎 角 成 线性 关系 ,反映 了 母线 沿 轴 向 变化 的 三 维特 性 ,在 大 迎 角 情况 下 继 
续 保 留 ;第 二 部 分 是 速度 为 u, a 的 位 势 流 在 二 维 圆 柱 产 生 的 压强 分 布 , 沿 周 向 积分 为 零 ， 
因此 在 大 迎 角 情 况 下 未 能 体现 旋 成 体 背风 区 出 现 的 分 离 涡 , 需 要 根据 物理 机 理 进行 重新 
建 模 ;目前 常用 所 谓 的 “横流 理论 ”。 

如 果 细 长 旋 成 体 的 半径 与 长 度 相 比 是 个 小 量 ,这 是 母线 沿 轴 向 的 变化 非常 小 ,采用 数 
学 表示 就 是 ; S 四 (x)<<1, 横 流 理论 假设 细 长 旋 成 体 在 处 粘性 相关 的 法 向 力 就 是 以 S. (x) 
为 横 截面 的 二 维 圆柱 的 阻力 ,这 样 一 来 , 旋 成 体 单位 长 度 的 载荷 : 

ra = o. u, 2a SP (x) + to. (uaa) Co (x):2R, (x) (8.82) 
AP Cm(x) 风 洞 实验 得 到 的 二 维 圆柱 的 阻力 系数 ,以 圆柱 直径 2R.(x) 作 为 无 量 纲 参考 
量 。 在 应 用 时 值得 注意 的 是 ,如 果 三 维 旋 成 体 相 关 物 理 量 作为 参考 量 , 横流 速度 为 wx。c， 
二 维 圆柱 雷诺 数 和 马赫 数 为 : 


cos0 + (1 — 4sin 0) a2 (8.81) 





_ 2R,(x)* u, “sina 
Va 


Re, 
B (8.83) 
M., = Uw ` Sina 


实验 研究 表明 二 维 圆 柱 的 阻力 系数 Cm(x) 与 雷诺 数 、 消 流 度 、 物 面 粗糙 度 、 马 替 数 相 
关 , 图 8.8 是 马赫 数 的 影响 。 在 下 面 估算 极 细 长 旋 成 体 大 迎 角 下 气动 特性 时 ,二 维 圆柱 阻 


力 系数 Cp,(x) 作 为 已 知 条 件 使 用 。 
根据 旋 成 体 单位 长 度 的 载荷 分 布 ,可 以 求 出 大 迎 角 下 旋 成 体 法 向 力 系 数 : 
Cy = — + SO Cols) < R(x) .dx (8.84) 
尽管 是 大 迎 角 ,但 是 横流 理论 中 依然 认为 sina = a 和 cosa 二 1 ,升力 系数 : 
Cr == Cy (8.85) 


EH 2E183F 3 IE TASA J ESRA: 
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8.8 旋 成 体 “ 横 流 理论 "模型 





C, = 了 [za [Vo L ° S,(L)] - 2a? IAG R(x) + x + da] 


(8.86) 
线 化 理论 预测 得 到 的 旋 成 体 压 力 系数 分 布 与 实验 结果 比较 见 图 8.9, 可 见 还 是 较为 
一 致 的 。 


弹头 长 =4.75d 
M. 





图 8.9 “横流 理论 "模型 计算 结果 与 实验 的 比较 


习 题 


8-1 对 于 不 可 压缩 的 细 长 施 成 体 绕 流 , 线 化 速 势 流 方 程 为 2 + 全 + TOP = 0。 





证 明 该 方程 的 基本 解 之 一 为 p= VEF ,并 写 出 对 应 的 定 解 边 界 条 件 。 


8-2 在 来 流 马赫 数 M. =2.0 和 迎 角 a = 0 情况 下 ,用 线 化 理论 和 精确 激 波 理论 计 
算 顶 角 8 = 2",4,6",8,10* 的 圆锥 体 压力 系数 , 作 图 比较 ,分 析 线 化 理论 的 适用 性 。 

8-3 已 知 细 长 旋 成 体 轴 向 流 问题 的 小 扰动 速 势 g， ,证 明 QE 满足 细 长 旋 成 体 小 拓 
动 速 势 线 化 方程 。 


8-4 有 长 细 比 分 别 为 =5,8,10,15 细 长 圆锥 体 , 试 分 别 利用 细 长 体 理论 和 极 细 长 
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体 理论 计算 在 迎 角 a = 0"、M。 = 3 飞行 条 件 下 零 升 力 波 阻 系数 (以 底部 面积 为 参考 面积 )， 
并 对 计算 结果 进行 分 析 。 

8-5 采用 分 布线 源 的 方法 解决 母线 方程 为 R,(x) = 0.1x(1 - x) 的 旋 成 体 轴 向 流 问 
题 , 求 在 极 细 长 条 件 下 ,不 可 压缩 和 亚 声 速 的 源 强度 分 布 。 

8-6 采用 分 布线 源 的 方法 解决 母线 方程 为 R(x) = 0.1x(1- x) 的 旋 成 体 超声 速 轴 
向 流 问 题 , 求 在 极 细 长 条 件 下 源 强 度 的 分 布 。 

8-7 采用 分 布 偶 极 子 的 方法 解决 母线 方程 为 : R,(x) = 0.1x(1- x) 的 旋 成 体 超声 
速 横向 流 问题 , 求 在 极 细 长 条 件 下 偶 极 子 强度 分 布 。 

8-8 在 来 流 马赫 数 M。= 2.0, 用 极 细 长 体 理论 计算 半 顶 角 6 = 4 圆锥 体 的 气动 力 
特性 随 迎 角 (a =0°,2,4°,6°,8°) 变 化 情况 下 ,并 作 图 。 

8-9 ”用 极 细 长 体 理论 计算 母线 方程 为 R,(x) =0.1x(1 -x) 的 旋 成 体 ,在 来 流 马赫 
数 M. =2.0 Wf a =5° 的 气动 力 特性 。 
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20 世 纪 70 年 代 以 前 的 导弹 一 般 采 用 圆 形 截面 弹 体 , 而 新 一 代 导 弹 则 往往 选用 非 圆 
截面 弹 体 ,如 椭圆 形 、 正 方形 :长 方形 ,六 边 形 和 梯形 等 ; 非 圆 截面 导弹 由 于 具有 良好 的 隐 
身 特 性 ,高升 阻 比 , 适 合 吸 气 式 导 弹 布 局 设计 ,便于 贮存 ,携带 与 分 离 等 优点 ， 已 成 为 世界 
各 国 研 制 新 型 导弹 时 十 分 重视 发 展 的 方向 。 

平板 在 雷达 波 照射 下 ,具有 曲面 所 没有 的 特性 , 即 在 平板 法 向 偏 角 + 15° 的 范围 内 ,有 
很 强 的 镜面 散射 高 峰 , 而 在 其 余 广 阔 人 射 角 范 围 内 ,后 向 镜面 散射 变 得 很 弱 , 其 雷达 散射 
截面 值 (Radar Cross Section, RCS) 只 有 高 峰 时 的 百 分 之 几 或 千 分 之 几 。 根 据 平 板 外 形 这 一 
雷达 波 散 射 特性 ,如 果 飞 行 器 外 形 采 用 平板 组 合 ,使 其 在 重要 入 射 角 下 避 开 后 向 散射 峰 
值 ,就 可 使 得 RCS 成 数量 级 降低 ,达到 很 好 的 隐身 效果 。 图 9.1 给 出 了 长 度 相同 的 圆 截面 
弹 体 和 长 方形 截面 弹 体 侧 向 RCS 的 比较 , 圆 截面 弹 体 对 所 有 人 射 角 范 围 内 有 恒定 RCS, 而 
长 方形 截面 弹 体 除 个 别人 射 角 具 有 较 大 的 RCS 外 ,其 他 入 射 角 的 RCS 都 比 圆 截面 弹 体 小 
得 多 。 


60 r RCS(dBsm) A5F8 0 
---- 长 方形 截面 弹 体 
50 ñ 一 一 AHAH A 
" 
入 射 波长 为 lem 
一 一 圆 截面 弹 体 
直径 5cm 


| 入 射 角 6 
N 的 


长 方形 截面 弹 体 ， 长 17.4cm 





0 
80 100 120 140 160 180 200 


图 9.1 长 度 相同 的 贺 截 面 弹 体 和 长 方形 截面 弹 体 的 侧 向 雷达 散射 截面 (RCS) 比 较 中 


导弹 升 阻 比 是 衡量 导弹 气动 效率 的 一 项 重要 指标 ,高 升 阻 比 可 以 改善 导弹 巡航 和 机 

动 性 能 。 宽 高 比较 大 的 非 圆 截 面 弹 体 和 具有 相同 面积 的 圆 截 面 弹 体 相 比 ,具有 更 高 的 升 

阻 比 ;有 些 非 圆 截面 弹 体 除 了 改善 升 阻 比 性 能 外 ,还 可 以 增 大 横 侧 稳定 性 。 例 如 ,采用 倾 

斜 转弯 控制 技术 的 导弹 (BTT) 结 合 非 圆 截面 弹 体 布 局 ,使 导弹 具有 和 飞机 一 样 的 布局 外 
É ,设计 中 采用 弹 体 截面 垂直 尺寸 减 小 的 低 轮廓 弹 体 (Low Profile Body) AERA HEFE 
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角 减 小 的 低 轮廓 尾翼 (Low Profile Fins) 概 念 ,利于 增 升 减 阻 ,可 以 提高 机 动 性 能 及 射程 。 

采用 正方 形 或 长 方形 截面 弹 体 ,不 仅 在 气动 和 隐身 方面 具有 良好 的 特性 ,而 且 易 于 贮 
存 、 携 带 与 分 离 ,能 够 紧凑 地 排列 ,不 仅 能 够 很 好 地 使 用 集 存 贮 、 运 输 和 发 射 功 能 于 一 体 的 
通用 发 射 箱 ,而 且 给 燃料 ,战斗 部 和 导 引 头 留 出 了 更 多 的 空间 ,并 和 载 机 在 整体 上 构成 一 
个 高 密度 、 低 阻力 外 形 。 

非 圆 截面 弹 体 较 圆 截面 弹 体 更 适合 吸 气 式 导弹 布局 设计 。 

尽管 有 以 上 这 些 优势 ,但 是 非 圆 截面 弹 体 应 用 处 于 探索 阶段 ,其 中 一 个 因素 是 这 种 布 
局 外 形 参 数 增多 ,气动 力 变化 规律 较为 复杂 ,目前 气动 力 特性 预测 理论 还 不 完善 。 在 前 言 
中 提 到 型 号 气动 力 研究 手段 ,并且 分 析 各 自 优 缺点 。 在 总 体 方案 论证 和 初步 设计 阶段 , 设 
计 师 期 望 导弹 气动 特性 预测 手段 同时 具有 精确 、 迅 速 花 钱 少 .易于 实现 的 特点 。 对 于 圆 
形 截面 弹 体 可 以 采用 上 一 章 介绍 的 细 长 旋 称 体 或 极 细 长 旋 称 体 理论 进行 气动 力 的 预测 ， 
但 是 对 非 圆 截面 导弹 ,所 有 的 理论 基础 气动 力 理论 预测 估算 方法 的 研究 开展 很 少 ,国外 型 
号 主要 依赖 大 量 地 面 风 洞 实验 结果 基础 上 建立 的 数据 库 。 

下 面 从 小 扰动 细 长 体 理论 出 发 ,根据 能 量 \ 动 量 和 力 之 间 的 关系 ,建立 了 较为 完备 的 
非 圆 截面 导弹 气动 力 特性 预测 估算 方法 ,通过 与 国外 文献 实验 结果 的 比较 ,该 方法 在 小 攻 
角 (a < 15°) 范 围 具有 较 好 的 精度 。 


89.1 理论 基础 


无 烙 、 定 常 ,等 粹 .无 旋 条 件 下 ,采用 小 扰动 假设 1v.1, 1v,1,1v,1<u。 ,根据 量 纲 分 析 ， 

得 到 飞行 马赫 数 11 - M2 |= 1 量 级 小 扰动 速度 势 线 化 方程 ; 
G- 肥 ) 人 2 Ep, 3 -0 (9.1) 

给 定 边界 条 件 , 在 未 扰动 区 : p = 0; 在 物 面 边界 条 件 :Y.m = 0; 为 使 解 唯一 还 要 增加 
尖 头 条 件 。 

回顾 前 面 介 绍 的 小 迎 角 下 细 长 旋 成 体 绕 流 的 小 扰动 速度 势 理论 :首先 ,方程 是 线性 
的 ,根据 又 加 原理 分 解 为 轴 向 流 问题 和 横向 流 问 题 ;其 次 , 细 长 旋 成 体 轴 向 流 问题 和 横向 
流 问 题 的 边界 条 件 可 以 线性 释 加 ;尽管 轴 向 流 问 题 和 横向 流 问 题 压力 系数 线性 在 流 场 内 
部 不 能 够 线性 琶 加 ,但 是 在 物体 表面 可 以 到 加 ,这 样 分 别 求 出 轴 向 流 问题 和 横向 流 问 题 压 
力 系数 以 后 ,线性 盖 加 就 得 到 小 迎 角 下 细 长 旋 成 体 的 压力 系数 。 

下 面 可 以 推导 得 出 ,对 于 符合 小 扰动 假设 条 件 的 任意 截面 弹 体 ,依然 可 以 分 解 为 轴 向 
流 问 题 和 横向 流 问题 ,但 是 无 法 证 明 压力 系数 线性 又 加 以 后 是 原来 小 迎 角 下 细 长 旋 成 体 
的 压力 系数 。 . 

尽管 弹 体 截面 任意 形状 ,但 是 一 般 存 在 对 称 面 和 弹 体 轴 , 这 里 取 弹 体 坐标 系 。 给 定 任 
意 截 面 弹 体 物 面 方程 为 ;* = f(x,z), 边 界 条 件 V: n =0 化 为 : 


Unx poala (uo oyla) ust vl 
162 


第 九 章 ， 非 圆 截面 弹 体 气动 力 预测 方法 


根据 前 面 细 长 旋 成 体 分 析 , 由 于 三 维 效应 ,流向 扰动 速度 是 比 其 他 两 个 方向 扰动 速度 
更 小 的 量 1v,1<1v,1,1w11 ,认为 对 于 细 长 的 任意 截面 弹 体 三 维 效应 依然 存在 ,满足 条 件 
1v.1<<1v,1,1v.1, 这 样 一 来 ,以 上 边界 条 件 近 似 写 为 : 


we (9.2) 


在 如 图 9.2 所 示 的 弹 体 坐 标 系 下 ,小 迎 角 和 小 侧 滑 角 飞行 状态 下 ,无 穷 远 处 来 流速 度 
可 分 解 为 ; 





(9.3) 


Ulos = Uw COSA COS == U , 

uay = Uw Sina cos = u, -| 

ue, = u, sin8== u, B . 

依然 把 迎 角 a = ?和 侧 滑 角 8 =0° 称 为 轴 向 流 问 题 ,这 时 有 uay = us, = 0, 对 应 的 小 
扰动 速度 势 p, ,边界 条 件 写 为 : 


ar e g (9.4) 


下 面 考察 迎 角 a e 0930080888 8.091820 F ,把 扰动 速度 势 o, = p - o, 的 情况 :满足 

小 扰动 速度 势 线 化 方程 (9.1) ,在 无 穷 远 处 p, = 0, 根 据 式 (9.2) 和 (9.4) 可 知 ,边界 条 件 为 : 

(2 tuara) a (Z uep) s0 (9.5) 

正好 是 无 穷 远 处 来 流 以 Vis = (0, uo a, Uo 8) 流 过 任意 截面 弹 体 满足 的 物 面 边界 条 

件 ,因此 证 明 ,在 小 扰动 假设 条 件 下 , 非 圆 截 面 弹 体 绕 流 还 可 以 像 细 长 旋 成 体 绕 流 一 样 分 
解 为 轴 向 流 问 题 和 横向 流 问 题 。 








° Ə 








y3 


xl 


图 9.2 弹 体 坐标 系 和 控制 体 示意 图 


从 上 一 章 细 长 旋 成 体 绕 流 的 小 扰动 速度 势 理论 建 立 过程 看 ,尽管 非 圆 截面 弹 体 也 可 
以 分 解 ,但 是 分 解 以 后 依然 存在 如 下 问题 :首先 , 轴 向 流 问 题 本 身 难以 采用 轴线 布置 基本 
解 来 代替 ,不 可 能 得 到 扰动 势 的 通 解 表达 式 ;其 次 ,横向 流 问题 不 能 简单 的 从 轴 向 流 问题 
的 扰动 势 微分 求 出 ;第 三 , 非 圆 截面 弹 体 边界 条 件 没有 细 长 旋 成 体 边界 条 件 那 样 的 关系 ， 
求 出 轴 向 流 问 题 和 横向 流 问题 压力 系数 线性 以 后 ,不 能 简单 全 加 处 理 得 到 小 迎 角 下 任意 
截面 弹 体 的 压力 系数 。 
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为 解决 这 些 间 题 ,需要 建立 新 的 理论 模型 。 

对 于 非 圆 截面 弹 体 的 轴 向 流 问 题 完全 是 三 维 问题 ,目前 在 有 限 基 本 解 理论 范围 内 除 
了 格子 法 还 没有 更 合适 预测 方法 ,同时 考虑 到 轴 向 流 问 题 只 能 提供 阻力 特性 ,在 本 章 不 做 
分 析 。 

下 面 主 要 讨论 横向 流 问题 ,为 避免 引入 过 多 的 符号 ,以 下 论述 中 :gq = o, ,就 是 横向 流 
问题 的 扰动 势 。 

回顾 上 一 章 极 细 长 旋 成 体 条 件 下 R.—0 推导 出 的 结论 :尽管 亚 声 速 情况 和 超声 速 情 
况 轴 向 流 问 题 小 扰动 速度 势 方 程 不 同 ,但 是 对 应 的 横向 流 问题 小 扰动 速度 势 方程 是 一 样 
的 ,等 价 于 不 可 压 速 势 流 理论 中 无 穷 远 速度 为 u. a 均匀 流 和 偶 极 子 形成 流 场 ,根据 边界 
条 件 确定 了 偶 极 强度 m(x) ,就 得 到 整个 流 场 的 小 扰动 速度 势 。 细 长 旋 成 体 理论 和 极 细 
长 旋 成 体 理论 的 差异 在 于 确定 偶 极 强度 ml%) 的 过 程 ,前 者 考虑 流向 不 同位 置 之 间 的 相 
互 作用 ,需要 求解 积分 方程 ;后 者 为 m(x) = 2raRz (x) 仅 仅 需 要 知道 当地 轴 向 位 置 的 横 截 
面积 ,与 上 下 游 没 有 关系 ,本 质 上 确定 偶 极 强度 过 程 退化 为 >- 9 平面 内 Laplace 方 程 求 解 
过 程 。 

对 于 长 细 比 很 大 ,截面 积 沿 流向 变化 很 小 、 尖 头 外 形 的 非 圆 截面 弹 体 ,流向 导数 变化 
远 远 小 于 其 他 两 个 方向 导数 变化 ,可 以 采用 类 似 于 极 细 旋 成 体 R, 一 0 的 条 件 , 认 为 其 横 
向 流 问 题 可 以 不 考虑 压缩 性 影响 ,在 物体 表面 附近 的 区 域内 ,流动 具有 二 维特 性 ,也 可 以 
通过 求解 满足 y- z 平 面 内 的 Laplace 方 程 得 到 横向 流 问 题 在 物 面 小 扰动 速度 势 的 导数 。 

根据 能 量 守恒 原理 , 弹 体 传 给 流体 的 能 量 与 流体 对 弹 体 做 功 相关 。 考 虑 弹 体 在 无 限 
大 的 无 粘 、 理 想 流体 中 运动 , 既 没 有 表面 摩擦, 也 没有 分 离 引起 的 涡 耗 散 , 弹 体 传 给 流体 的 
能 量 全 部 转换 为 流体 的 动能 。 

在 以 均匀 速度 V。 相 对 运动 的 弹 体 坐 标 系 下 ,可 以 写 出 流 场 内 流体 动能 表达 式 : 


T - 12 v: Vda 


但 是 ,从 理论 力学 的 能 量 和 做 功 之 间 的 关系 来 看 ,在 运动 坐标 系 下 ,由 于 自由 来 流速 度 w。 
在 流 场 各 点 处 不 变化 ,因此 这 部 分 速度 对 应 的 动能 不 做 功 ,也 不 产生 气动 力 。 在 物体 附近 ， 
流 场 受到 扰动 ,速度 发 生变 化 ,在 当地 物体 和 流动 之 间 有 能 量 交换 ,对 物体 产生 气动 力 , 因 
此 ,在 分 析 气 动力 时 仅仅 考虑 扰动 速度 引起 的 流 场 动能 ,这 部 分 动能 是 弹 体 运动 推动 流体 
微 团 产生 的 , 取 地 面 坐标 系 较为 合适 。 在 静止 的 大 气 中 , 流 场 所 有 速度 均 为 弹 体 运动 引起 ， 
流 场 内 流体 动能 表示 为 : 


r = Å 51v lao =fr -vrao (9.6) 
° 0 


式 中 V, 是 从 弹 体 表 面 到 未 扰动 区 之 间 围 成 的 空间 区 域 的 体积 。 

能 量 为 标量 ,与 坐标 系 选取 无 关 , 所 以 弹 体 坐标 系 下 , 弹 体 运动 推动 流体 微 团 产 生 的 
动能 不 变 , 这 时 流 场 内 速度 :V = V. + v ,但 是 弹 体 运动 在 流 场 内 产生 气动 力 的 动能 依然 
采用 (9.6) 式 。 

对 于 存在 小 扰动 速度 势 不 可 压 流动 有 : 
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Velo )=v Voto vy svv. 
这 里 扰动 速度 ?= V p=(5s,,)o BA o ERIE Vi AES, N 应 用 高 斯 定理 把 扰 
动 速度 引起 的 流 场 动能 表达 式 的 体积 分 改 为 围绕 区 域 V, 边界 的 面积 积分 : 


人 = $ oiea -gfe sas ; ñ (9.7) 


AP S, 是 弹 体 表面 ,n 是 弹 体 表 面 法 向 ， 向 外 为 正 (从 物 面 指向 流 场 内 部 ); S. 是 空间 区 l 
R V, 未 扰动 区 的 边界 (对 于 亚 声速 流动 为 无 穷 远 ,对 于 超声 速 流动 为 弹 体 影响 区 以 外 )， 
Pi 是 S。 的 法 向 ,从 流 场 向 外 。 根 据 定义 在 未 扰动 区 :p = 0, 因 此 有 : 


9 
T =- $ fp Las (9.8) 
$ 


根据 线性 方程 至 加 原理 ,如 果 无 穷 远 处 来 流 只 在 方向 有 单位 速度 分 量 时 ,满足 小 扰动 速度 
势 方 程 及 物 面条 件 的 解 为 wm ,那么 i 方向 速度 分 量 为 ;时 对 应 速度 势 。,p;。 假 设 非 贺 
截面 弹 体 横向 流 问题 在 y 方向 有 单位 速度 来 流 条 件 下 速度 势 o, ,在 z 方向 有 单位 速度 来 
流 条 件 下 速度 势 p, ,那么 在 (0, wu。,,u。,) 来 流 条 件 下 速度 势 为 ; 
@'= ú, @, + U. @s (9.9) 
这 样 一 来 , pg。 和 o, 对 应 于 单位 速度 产生 的 扰动 速度 势 ,相当 于 采用 无 穷 远 处 来 流速 
度 无 量 纲 以 后 的 结果 ,因此 o, 和 gs 仅 是 弹 体 截面 形状 的 函数 。 
将 上 式 代 入 非 圆 截面 弹 体 横 向 流 问题 小 扰动 能 量 形式 (9.6) ,得 到 : 


fusus, fo: Se ds ~ Uey fe 3 Pias 


一 B uoma fa? Lis — Uolo: fe Pias 
=- A Duc : (9.10) 
这 里 : Ë 
B; = De, Pias = [Ayaz : 
ap a (9.11) 
A; = $e and! 


式 中 ， d 为 控制 体 所 截 弹 体 的 弧 长 微 元 。 从 A, 表达 式 可 以 看 出 ,仅仅 与 & = x 处 截面 的 几 
何 形 状 有 关 , 定 义 为 截面 形状 系数 。 
对 于 封闭 曲线 ,由 格林 定理 知 : . 


a i 
ki an! = lpdp = V gi- vaas = 2 VG) ds 


内 此 Ay = ;对 于 一 般 弹 体 截面 都 具有 对 称 面 p(y, - z) = 2; (y, z) ,可 以 推出 An = An 
=0。 Tyta ass 4z、\4a 和 气动 力 的 关系 。 
在 如 图 9.2 所 示 轴 向 = x 位 置 的 控制 体 gx 微 段 内 流体 的 做 功 动能 为 : 
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ôT = — + + ôx > Uusi. A; =- (他 ,4> + uf Az) (9.12) 


在 s BEE AIRS TEDUAE AEE, fezs9 5263 Bs Op 可 写 为 流体 动能 条 元 57 
对 流体 运动 速度 的 微分 : 





óp, = 


y 


- Òlt v ,Ay 
(9.13) 








dp = JE (ON) = ~ abu. As , 


作用 力 就 是 单位 时 间 内 动量 改变 ,在 控制 体 dx 微 段 内 流体 对 弹 体 所 产生 的 法 向 力 5F, 和 
侧 向 力 5F, 可 以 表示 为 : 





d 
ôF, =J; 一 ôp,) 
d (9.14) 
OF, = FC- Əp,) 
根据 流体 力学 中 随 体 导数 的 定义 ; 
BC ot) g 
Oa) = 如 (~ 0.) aO 0.) O 9.) + SCO ap.) 





对 定常 流动 , bp, 和 5p, ABENTE + 变化 ;osx> 和 pas 是 质量 的 量 纲 , 由 前 面 截面 形 
状 系数 定义 可 知 , 4 和 hs 仅仅 是 x 的 函数 , 故 oo, Ap, 也 仅仅 是 x 的 函数 ;又 知 沿 轴 向 ` 
的 扰动 速度 w 和 轴 向 速度 w-。 相 比 很 小 ,有 : 


dx 

Frig V. = Vos tU = üa 

这 样 上 式 可 简化 为 | 
dA» 

ôF, = p* 6x* u? ° a x 





(9.16) 

OF, = p* ru, pHa : 

当 bx->0 时 ,可 得 到 沿 弹 体 轴 向 分 布 的 法 向 力 载 荷 和 侧 向 力 载荷 : 
dF SF 2 dA» 

Paa gx 

dF, ôF, 2 dAs 


Ta TEN y T dx 


非 圆 截面 弹 体 的 法 向 力 载荷 与 弹 体 横 截 面积 的 变化 率 成 正比 ,在 横 截 面积 为 常数 的 
柱 段 上 ,根据 小 扰动 速度 势 理论 得 到 的 结论 是 不 产生 气动 载荷, 这 一 结论 与 前 面 极 细 长 旋 
成 体 理论 也 是 一 致 的 。 从 原理 上 来 说 ,能 够 应 用 于 非 贺 截 面 弹 体 的 预测 理论 必须 适合 于 
圆 截面 弹 体 ， 比较 极 细 长 旋 成 体 和 非 加 截面 弹 体 的 法 向 力 载荷 表 达 式 ， 可 以 推断 出 ， 对 于 
圆 截 面 弹 体 : ° 


(9.17) 





1) 


dhz(z) da(z) ARD 1 
- dx dx - . dx `` | | 
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对 法 向 力 载 荷 和 侧 向 力 载荷 沿 弹 体 轴 向 进行 积分 以 后 进行 无 量 纲 化 ,可 得 到 弹 体 的 
法 向 力 系数 和 侧 向 力 系 数 ， 





dF, 2a .. 
— 0 一 
C, = Az |o (9.18) 
f 
dF 
-= - _ 2614 L 1 
= D.5pu} S ç 45 l; (9.19) 


在 前 面 圆 截面 弹 体 理论 推导 中 可 以 看 出 , 尖 头 、 尖 尾 细 长 旋 成 体 的 法 向 力 为 零 。 对 于 
符合 小 扰动 假设 条 件 、 尖 头 尖 尾 的 任意 截面 形状 弹 体 , 由 于 在 首尾 的 截面 形状 系数 为 零 
hw(0) = 42(Z) = 0, 根 据 式 (9.18) 和 式 (9.19) 可 知 横向 流 问 题 一 样 不 产生 法 向 力 和 侧 向 
力 。 

根据 前 面 沿 轴 向 载荷 分 布 与 任意 截面 弹 体 截 面 形状 系数 的 关系 ,万 可 得 号 出 压力 中 心 
X, 为 力矩 参考 点 的 俯仰 力矩 系数 的 积分 表达 式 : 

- [G - Xs) 
pp L 


=- ç < (x - X,)dA> 


Cm = 


=-= [G - x)As(1) -| 4a(o)dz] (9.20) 


式 中 ,5 为 参考 面积 , 为 参考 长 度 。 与 细 长 旋 成 体 理论 一 样 ， 对 于 任意 截面 形状 的 尖 头 
尖 尾 弹 体 ,法 向 力 为 零 , 但 是 俯仰 力矩 不 为 零 , 存 在 一 个 抬头 的 不 稳定 力矩 





89.2 截面 形状 系数 计算 方法 


以 上 在 细 长 体 理论 假设 下 ,建立 了 非 圆 截面 弹 体 横向 流 问题 气动 力 特性 与 截面 形状 
系数 的 关系 。 根 据 AnaM 4 的 定义 ,在 数学 上 横向 流 问题 气动 力 转化 为 求解 单位 来 流速 
度 在 当地 外 形 的 二 维 截面 内 产生 的 扰动 速度 势 p 和 po 

对 于 圆 截 面 弹 体 , 可 以 采用 均匀 流 和 偶 极 子 形成 流 场 来 等 价 模 向 流 问题 。 例如 ， 半径 
为 R, 的 圆 截 面 在 y 方向 单位 速度 均匀 来 流 中 的 全 速度 势 为 








= ` R° 
$, = =y+- w. ra 

对 应 的 扰动 速度 势 在 柱 坐 标 系 下 的 形式 : 

. —- ' .- an R? sin 

P= 
求 出 截面 形状 系数 : ~ 
2 o 2 . 
An = Åz = J k= ， dl = 及 全 sin 0d0 = zRo, x 


í: 
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得 到 弹 体 的 法 向 力 系数 C = 2c \ 测 向 力 系数 C =28, 结 果 与 上 一 章 介绍 的 极 细 长 旋 成 体 

理论 的 预测 结果 一 致 。 . | ' | 

对 于 圆 、 椭 圆 和 平板 等 截面 形状 ,根据 复 变 函数 的 保 角 变换 方法 可 以 建立 与 以 上 均匀 
流 中 圆 截面 绕 流 速度 势 之 间 的 关系 。 例 如 :横竖 轴 长 分 别 a、5 的 椭圆 截面 ,采用 保 角 变 
换 得 到 截面 形状 系数 为 ;4> = zal, Ay = nb /4o . V: .. 

对 于 一 般 的 任意 截面 形状 ,难以 找到 保 角 变 换 的 解析 关系 ,需要 采用 前 面 介绍 的 鳞片 
法 计算 出 单位 速度 直 均 流 中 产生 扰动 速度 势 的 近似 值 ,然后 数值 积分 得 到 截面 形状 系数 。 
例如 ,为 求解 任意 截面 的 截面 形状 系数 ,首先 把 任意 截面 形状 的 边界 线 用 m 个 直线 自 
近似 ,在 线段 上 分 布 源 强 为 常数 的 源 oj ,选择 m 个 控制 点 (yo, zo) I y 轴 单 位 速度 的 
均匀 流 在 物 面 需要 满足 不 穿 透 边 界 条 件 , 建 立 m 阶 线性 方程 组 ,可 得 源 强 ci ,oz ,cy，…， 
ou; 这 样 一 来 ,可 以 得 到 m 个 直线 段 上 分 布 单 位 源 强 度 为 常数 连续 源 在 y 轴 单 位 速度 的 
均匀 流 中 产生 的 扰动 速度 势 : 


pa(y,z) = > if inas, (9.21) 
AP: 3 n ORERE y PA 2125 j EERE , y) 
EH; niy- x) +(z= z) ]2 AZERE, yEyE. 


理论 上 得 到 扰动 速度 势 式 (9.21) 代 人 截面 形状 系数 表达 式 (9.11) 就 可 以 计算 A, ,但 
是 应 用 中 发 现 最 终 的 解析 函数 非常 复杂 ,因此 采用 如 下 数值 积分 近似 。 
设 第 i 面 元 上 控制 点 坐标 为 (yw,zw)、 其 外 法 线 向 量 n, 与 x 轴 的 夹 角 为 站; 物 面 边界 


KRALEN] s0, pple) | + cue = 0。 候 设 在 第 ;片上 产生 的 扰动 速度 


势 近 似 等 于 控制 点 处 的 值 ; Pi = P2 ( Yio» Zo) ; 这 样 9 截面 形状 系数 的 函数 积分 可 以 写 为 如 
下 的 数值 积分 计算 公式 : 


A z 9 
À> = fo Fas = 2720, Br 


这 里 定义 第 片 的 长 度 为 2a,。 








=- 2aip2, cosp: (9.22) 
izl 


i 


表 9.1 非 圆 截面 截面 形状 系数 比较 


3. 










| 
椭圆 ,ae =4,b =2 | 12.6487 | 12.566 
椭圆 ,a=2,b=413.16355| 3.142 |+0.69% 






| “0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 
图 9.3 ” 圆 截面 形状 系数 计算 值 与 鳞片 数 
| 的 关系 (m 为 鳞片 数 ) 
从 以 上 鳞片 法 求解 截面 形状 系数 4 和 4 的 过 程 中 可 以 看 出 必然 存在 误差 ,理论 上 
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鳞片 数目 趋 于 元 穷 , 计 算 结 果 趋 近 于 理论 值 ,实际 计算 中 鳞片 数目 必须 是 有 限 值 ,为 此 考 
察 圆 截面 的 鳞片 数目 对 截面 形状 系数 计算 结果 的 影响 如 图 9.3 所 示 , 表明 在 鳞片 数 
m > 800 以 后 ,影响 相对 很 小 。 

采用 以 上 鳞片 法 对 圆 截面 和 椭圆 截面 的 截面 形状 系数 进行 计算 ,计算 结果 与 理论 值 
比较 如 表 9.1。 


89.3 ” 非 圆 截面 弹 体 气动 力 预 估 方法 及 其 验证 


前 面 建立 了 基于 极 细 长 体 理论 的 任意 截面 弹 体 横向 流 问题 的 气动 力 和 截面 形状 系数 
之 间 的 数学 模型 ,并 且 介 绍 用 鳞片 法 求解 截面 形状 系数 AM 4s 的 过 程 ,原则 上 可 以 得 
到 任意 截面 弹 体 的 法 向 力 \ 测 向 力 和 俯仰 力矩 系数 。 

但 是 ,为 便于 利用 目前 较为 成 熟 的 细 长 旋 成 体 预 测 方法 得 到 的 结果 ,在 应 用 中 采用 如 
下 对 比分 析 的 方法 在 一 定 程 度 上 可 以 消除 计算 截面 形状 系数 4 和 4% 是 产生 的 数值 误 
差 。 有 相同 长 细 比 的 韭 圆 截面 弹 体 与 圆 截 面 弹 体 的 气动 力 系数 比值 就 是 它们 截面 形状 系 
数 之 间 的 比值 ,以 法 向 力 系数 为 例 , 有 : I 


(9.23) 





这 样 非 圆 截面 弹 体 气动 力 特性 预测 具体 步 又 如 下 
(根据 非 圆 截面 弹 体 的 沿 轴 向 横 截 面 分 布 S(x) 确 定 具 有 相同 长 细 比 ( 头 部 尾部 


和 全 弹 ) 等 效 施 成 休 模 截面 的 直径 分 布 do(z) = | 38222. 


(2) 采 用 鳞片 法 计算 非 国 截面 弹 体 截面 形状 系数 Ana (xz) 和 加 截面 弹 体 截面 形状 系 
数 Am a (*) ,为 消除 计算 误差 , 取 相同 的 鳞片 数 和 算法 ;这 样 可 以 得 到 两 种 横 蕉 面 的 截面 
形状 系数 比值 :fa(4) = PAR, 

(3) 计 算 等 效 圆 夫 面 弹 体 的 气动 力 ,如 法 向 力 系数 Cx。 

(4) 根 据 截 面 形状 系数 比值 计算 任意 截面 弹 体 的 气动 力 系 数 ,例如 法 向 力 系数 为 
Cuai = Cua "fs( 了 ); 取 弹 体 尖 头 作为 力 逢 参考 点 ,抬头 为 正 ,可 以 推导 出 储 信 力 乱 系 数 ， 


L L 
f xdÀ> ab L. Åna) 一 | Án s(x) dx 
0 





如 果 沿 轴 向 截面 形状 系数 比值 为 常数 , 俯 体 力矩 系数 之 间 也 有 : 


L 
Cua Lofa AnalL) - fa | Anala)da 
mz, arb _ 0 _ 
Cmi. ar - L ` Si — W = fe 
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为 了 考核 以 上 预测 方法 预测 精度 和 适用 范围 ,需要 根据 实验 结果 进行 验证 ,下 面 是 对 
目前 能 找到 实验 数据 的 非 圆 截面 弹 体 气动 力 进 行 比较 。 
有 具体 情况 参见 文献 [21。 


89.3.1 椭圆 截面 弹 体 法 向 力 系数 估算 


在 文献 中 对 头 部 长 细 比 A, = Ly/V Sso/7 =3.333, 全 弹 长 细 比 X= 10.0 椭 圆 截面 细 长 
弹 体 在 马赫 数 M. =2.50,2.96,3.95,4.63 和 迎 角 a <16" 参 数 范围 内 进行 了 实验 研究 ;给 
出 椭圆 横 纵 轴 比 值 变 化 范围 a/b = 2.0,1.5,0.5 的 法 向 力 系 数 。 依 据 以 上 建立 的 非 圆 截 
面 预测 方法 ,对 实验 模型 的 法 向 力 系 数 进 行 计算 ,预测 值 和 实验 值 比较 如 图 9.4 所 示 。 


一 @ 一 计算 值 (加 














一 © 一 计算 值 (加 
EE 计算 值 ( min ab5 a HPE B a/b=1.5) 
A ”实验 值 ( 椭 贺 /b=1.5) A ”实验 值 ( 椭圆 a2=1.5) 
计算 值 (椭圆 /b=2.0) 计算 值 ( 椭圆 a2=2.0) 
实验 值 ( 椭圆 zx2=2.0) x ”实验 值 (椭圆 w2=2.0) 
计算 值 ( 椭圆 x 轧 =0.3) 计算 值 ( 椭圆 /b=0.5) 
x ”实验 值 ( 椭圆 22=0.5) + ”实验 值 (椭圆 a/2=0.5) 





8 10 12 14 1618 






24681012141618 


椭 贺 截面 弹 体 法 向 力 系数 ，M=2.96 椭 贺 截面 弹 体 法 向 力 系 数 ，M=4.63 ` 


图 9.4 椭圆 截面 弹 体 法 向 力 系数 估算 和 实验 值 比较 
由 图 中 发 现 , 在 低 马 赫 数 情况 下 符合 较 好 ,例如 M. =2.50, 直 到 a = 16° 时 还 有 较 好 
预测 精度 ;但 是 随 着 马赫 数 和 迎 角 增加 ,计算 值 和 实验 值 的 偏差 也 越 来 越 大 ,到 了 马赫 数 
Ma =4.63 情况 下 ,小 迎 角 a = 4 时 误差 较为 明显 ;这 主要 是 因为 弹 体 小 扰动 速度 势 线 化 
方程 是 在 飞行 马赫 数 11 - M。 | “1 E. 忽略 烙 性 影响 的 小 迎 角 条 件 下 推导 出 来 的 ， 对 于 
接近 高 超声 速 较 大 迎 角 的 流动 已 经 不 太 适 用 。.… 

为 了 工程 应 用 方便 ,根据 计算 得 到 的 椭圆 截面 SPARTERA Lantis 

据 多 项 式 拟 合 ,以 椭圆 横 纵 轴 比值 £= a/b 作为 自 变量 , 拟 合 函数 : 
SKE) = 1.63552 + 8.00643(8— 1162481) .| | OW 
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89.3.2 姑 形 、 正 方形 截面 弹 体 法 向 力 系数 估算 


对 头 部 长 细 比 4 = LslV SmaxlT =1.5\ 长 细 比 A=6.5 具有 相同 最 大 横 截 面 和 相同 长 
细 比 的 圆 截 面 、 矩 形 截面 和 正方 形 截面 弹 体 在 马赫 数 为 M。= 0.75 和 迎 角 a < 14* 参 数 范 
围 内 进行 了 实验 研究 。 和 矩形 截 面 宽 高 比值 为 a/b = 1.825, 和 矩形 截面 和 正方 形 截面 带 有 半 
径 为 + =0.16 倒 角 圆 ,实验 中 对 矩形 截面 弹 体 转动 90* 放 置 、 正 方形 截面 弹 体 转动 45° 放 
置 ,因此 共有 5 种 模型 。 

依据 以 上 建立 的 非 圆 截面 预测 方法 ,对 实验 模型 的 法 向 力 系数 进行 计算 ,预测 值 和 实 
验 值 比较 如 图 9.5 所 示 。 可 以 看 出 ,除了 4$" 放 置 正方 形 截面 弹 体外 ,预测 值 和 实验 值 符 
合 较 好 。 为 了 工程 应 用 方便 ,根据 计算 得 到 的 正方 形 截面 与 等 效 圆 截面 形状 系数 比值 fa 
进行 拟 合 ,以 倒 角 圆 半 径 为 和 边 长 比值 = r/b 作为 自 变 量 , 拟 合 多 项 式 函 数 : 

faa (E) = 1.06134 - 0.40694( £ ~ £) + 0.817892( £ — &,)° 
- 0.07611( £- £)? — 4.16364( £ — £) + 14.1487( ë — &,)° (9.25) 

其 中 & = 0.25。 

由 于 和 矩形 截面 有 两 个 变量 , 拟 合 函数 比较 复杂 ,需要 作成 图 表 , 在 此 省 略 。 





图 9.5 和气 形 、 正 方形 截面 弹 体 法 向 力 系数 预 估 值 和 实验 比较 
89.33 三 角形 截面 弹 体 法 向 力 系数 估算 


头 部 长 细 比 Ms = Ls/Y Su 人/r=3.333、 全 弹 长 细 比 六 =10.0 三 角形 截面 细 长 弹 体 在 马 
赫 数 M. =2.50,2.96,3.95,4.63 和 迎 角 “<16* 参 数 范围 内 进行 了 实验 研究 ,法 向 力 系数 
随 迎 角 变 化 的 预测 值 和 实验 值 比较 如 图 9.6 所 示 。 

可 以 看 出 预测 方法 得 到 的 截面 形状 系数 无 法 反映 三 角形 截面 弹 体 正 放 和 倒 放 的 区 
别 ,这 两 种 情况 下 非 圆 截面 弹 体 的 粘性 效应 有 较 大 差别 ,因此 产生 一 定 的 偏差。 其 全 情况 
基本 符合 

从 以 上 结果 比较 看 ,本 文 介绍 的 估算 方法 ,在 飞行 马赫 数 1 -Mh 1 ~ 1 量 级 、 忽 略 粘 
性 影响 的 小 迎 角 条 件 下 ,无论 是 亚 任 速 流 还 是 超 音 速 演 , 气 动力 预测 精度 好 ， ,基本 满足 非 
圆 截 曾 导弹 初步 设计 的 需要 。 

171 


飞行 器 部 件 空气 动力 学 








A triangle_bottom data —O— circular 

® triangle top_data * triangle top_data 
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图 9.6 三 角形 截面 弹 体 法 向 力 系 数 预 估 值 和 实验 比较 , M。= 2.5 


89.3.4 非 圆 截面 弹 体 俯仰 力矩 系数 估算 


如 果 取 弹 体 尖 头 作为 力矩 参考 点 ,抬头 为 正 ,把 弹 体 沿 轴线 离散 为 n 段 ,线段 长 度 记 
为 Ax ,可 以 得 到 非 圆 截 面 弹 体 俯仰 力矩 系数 的 数值 计算 表达 式 : 
Co s-a), Z= Y Aa laig) : Ax. (9.26) 
对 于 椭圆 截面 、 SEREEN BUNE 了 预测 ,预测 值 
和 实验 值 比较 图 9.7 所 示 ， 符合 较 好 。 


0.4 [ Cu . mm 





Wm; 4 6 8 0 12 14 1 
EP FJ KAQBB2T839848F 49403 ERZ 


图 9.7 aEDBU#RIIRIKIHIIJDE 8 218 333 2: 
给 出 的 非 圆 堆 面 弹 体 相对 压力 中 心 位 置 : 

Xa sF = 1-Z74 IET È Aelg An : (9.27) 
根据 细 长 体 理论 ， 弹 体 头 部 产生 正 的 法 向 力 , 尾 部 产生 人 负 的 法 向 力 ， 而 圆柱 部 分 的 法 
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向 力 为 零 。 但 是 ,由 于 实际 流动 是 有 粘性 的 ,在 尾部 负 的 法 向 力 略 小 于 头 部 正 的 法 向 力 ， 
这 一 差异 经 过 力 臂 放大 以 后 ,对 俯仰 力矩 和 压 心 位 置 有 一 定 的 影响 。 在 工程 应 用 中 , 细 长 
旋 成 体 理论 的 基础 上 根据 实验 数据 提出 一 些 压 心 位 置 的 经 验 修 正 公式 ,为 此 本 文 建议 非 
圆 截面 弹 体 压力 中 心 采 用 如 下 方法 计算 : 
Xp. = Xp or + (Xb on 一 Xba) (9.24) 
AF, 2 多,w 为 各 种 经 验 修正 公式 的 等 效 圆 截面 阐 体 压力 中 心 位 置 , 鸡 。。 和 好。 分 别 为 按 
以 上 方法 估算 得 到 的 非 圆 截 面 弹 体 和 等 效 圆 截面 弹 体 压力 中 心 位 置 。 
实验 模型 如 图 9.8 示意 , 椎 体 头 部 与 圆 形 、 八 角形 、 正 方形 和 三 角形 截面 身 部 构成 的 
弹 体外 形 ,来 流 马赫 数 M. = 1.64 和 迎 角 a <15° 参 数 范围 。 计 算得 到 的 沿 对 称 轴 的 弹 体 
截面 形状 系数 与 参考 面积 比值 如 图 9.9。 


—O—cylindrical —@@—octagonal 
一 时 一 square À triangular 





图 9.8 弹 体 模型 


图 9.9 弹 体 截 面 形状 系数 分 布 


法 向 力 系 数 随 迎 角 变 化 的 预测 值 和 实验 值 比较 如 图 9.10， 符合 较 好 ;以 全 弹 长 度 为 
参考 ,文献 中 仅仅 提供 两 种 模型 的 压 心 实 验 数 据 , 相 对 压 心 的 预测 值 和 实验 值 比较 如 图 
9.11。 非 圆 截面 弹 体 压力 中 心 位 置 和 其 等 效 圆 截面 弹 体 压力 中 心 位 置 相 比 略 靠 后 ,但 是 
相差 不 是 很 大 ,在 精度 要 求 不 高 时 ,可 直接 用 对 应 的 等 效 圆 堆 面 弹 体 压力 中 心 位 置 近似 代 
替 。 

_e— 图 * 八 边 形 _ 


实验 

J m IF Jy _ Xi 

— EHP BE a AP AR 
三 角形 二 预 估 


。 回 实验” 一 一 圆 - 预 人 

A 三 角形 _ 实验 o 三 角形 _ 预 估 
06 XZ, 
a 





图 9.10 法 向 力 系数 预 估 值 和 文献 值 比较 图 9.11 相对 压 心 预 估 值 和 文献 值 比较 
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习 题 
9~1 推导 小 扰动 假设 条 件 下 非 圆 截面 弹 体 压力 系数 表达 式 。 
9-2 证 明 : 无 穷 远 处 来 流 为 单位 速度 分 量 时 ,满足 小 扰动 速度 势 方程 及 物 面条 件 的 


解 为 p ,那么 速度 分 量 为 2。 时 对 应 速度 势 p= vc pio 
9-3 证 明 :截面 形状 系数 A; 一 A; o 
9-4 证 明 : 弹 体 截面 具有 对 称 面 p(y 9 一 z) = e (y, z) 时 Åz = Åz =; Üs 
9-5 证 明 : 设 第 ; 面 元 上 控制 点 坐标 为 (yo，zo)` 其 外 法 线 向 量 n, 与 < 轴 的 夹 角 为 
A ;单位 速度 分 量 时 , 物 面 边界 条 件 要 求 ; 3Pz&: 2 | + cosp = 0。 


9-6 简单 叙述 求解 非 圆 截面 弹 体 气动 力 的 过 程 。 
9-7 推导 非 圆 截面 弹 体 俯仰 力矩 系数 表达 式 。 
9-8 采用 附录 提供 的 截面 形状 系数 计算 程序 进行 书 中 例题 的 验证 。 


l 
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飞行 器 一 般 包含 机 咽 、 尾 咽 和 弹 体 等 气动 部 件 , 在 部 件 空气 动力 学 研究 中 ,把 所 组 成 
的 外 形 称 为 惨 身 组 合体 。 由 于 机 翼 和 尾 咽 形状 相似 、 预 测 气动 力 的 方法 一 样 ,所 以 在 部 件 
空气 动力 学 领域 习惯 上 把 单独 机 到 \ 单 独 尾翼 统称 为 弹 惨 ;但 是 在 组 合成 飞行 器 以 后 , 考 
虑 各 个 部 件 之 间 相 互 干扰 时 ,机 可 和 尾 噬 有 差异 ,因此 有 时 为 了 强调 这 一 点 , 称 为 翼 身 尾 
组 合体 。 正 常情 况 下 尾 要 包括 水 乎 尾 要 和 垂直 尾翼 ,在 仅仅 研究 纵向 气动 特性 时 ,一 般 不 
考虑 垂直 尾 爱 的 影响 。 

在 机 器 与 弹 体 的 气动 力 预 测 方法 中 ,给 出 几何 参数 对 气动 力 特 性 的 影响 模型 ;在 咽 身 
组 合体 气动 力 建 模 过程 中 ,除了 这 些 参数 依然 存在 外 ,还 出 现 新 的 参数 ,例如 机 咽 、 尾 器 和 
弹 体 的 相对 位 置 、 相 对 大 小 等 。 描 述 翼 身 组 合体 的 主要 几何 参数 有 :机 器 安 装 角 、 机 器 轴 
向 位 置 .机 器 高 度 、 尾 翼 安 装 角 、 尾 咽 相 对 于 机 器 1/4 弦 点 的 轴 向 位 置 、 尾 器 高 度 等 ;根据 
弹 翼 相对 于 弹 体 轴线 的 位 置 ,分 为 中 单 器 \ 下 单 器 和 上 单 轻 气 动 布 局 。 





图 10.1 径 身 组 合体 的 主要 几何 参数 


前 面 介绍 了 进行 单独 机 器 与 单独 弹 体 气动 力 预 测 的 线 化 理论 ,由 于 机 咽 与 弹 体 之 间 
存在 相互 于 扰 ,因此 机 辟 与 弹 体 组 合 构成 爱 身 组 合体 时 , 它 的 气动 力 并 不 等 于 单独 机 必 与 
单独 弹 体 的 气动 力 之 和 。 风 洞 实验 结果 表明 ,对 于 常见 的 无 安装 角 中 单 翼 布局 器 身 组 合 
体 ,在 相同 自由 来 流 参 数 条 件 下 , 弹 体 存在 时 机 器 的 升力 比 单独 机 器 产生 的 升力 大 ,机 器 
存在 时 弹 体 升 力 比 单独 弹 体 升力 大 。 

由 于 终身 组 合体 的 几何 参数 较 多 ,考虑 所 有 因素 的 气动 力 建 模 非 常 复杂 ， takina 
的 指导 思想 ,根据 实验 数据 分 析 , 提出 如 下 一 些 假 设 ; 

《1) 机 可 轴 向 位 置 变化 对 要 身 组 合体 气动 力 干扰 量 没 有 影响 ; 
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(2) 机 器 所 在 位 置 的 弹 体 为 柱 段 , 即 这 部 分 弹 体 的 截面 积 沿 轴 向 保持 不 变 ; 
(3) 机 可 对 下 游 的 尾翼 有 影响 , 尾 咽 对 上 游 的 机 可 没 有 影响 ; 
(4) 分 析 气 动力 干扰 量 时 不 考虑 回身 组 合体 对 部 件 的 二 次 干扰 。 


$10.1 部 件 组 合 产 生 的 干扰 机 理 分 析 


根据 小 扰动 速 势 理论 基于 部 件 组 合法 思想 ,针对 中 单 爵 、 圆 柱 弹 体 无 安装 角 的 惨 身 
组 合体 ,定性 分 析 弹 体 和 机 器 的 干扰 机 理 。 

首先 ,不 考虑 机 权 对 弹 体 的 干扰 ,分 析 弹 体 存在 时 引起 机 咽 绕 流 变化 ,在 迎 角 不 为 零 
的 情况 下 , 弹 体 横向 流 问 题 等 价 于 在 y 方向 来 流 w。a 中 侦 极 子 产生 扰动 ,如 图 10.2, 根 据 
二 维 圆 柱 速 势 流 的 理论 解 : 


R 
u, = - a( 1- 党 cos20) (10.1) 


y 
77 

z i J SS 
YH 


al) | vo e. 





图 10.2” 弹 体 对 机 辟 的 干扰 
对 应 于 机 可 线 化 平面 y= 0, 有 r=z 和 0= mr2, 因 此 ,在 弹 体 外 侧 引 起 向 上 的 扰动 速 
RE AXT < 方向 自由 来 流 w。 就 是 增加 了 机 可 的 上 洗 效应 。 假 设 不 考虑 三 维 机 要 自 由 涡 
面 的 诱导 下 洗 , 弹 体 存在 时 引起 机 既 位 置 当 地 迎 角 从 a 变 为 : 


v R? - 
a= = [i+ e) (10.2) 


TARH , ERARA BR K B KTIDSEHSSUEOMJIBS ENAK. WRR 
展 相对 于 弹 体 半径 非常 小 ; z— R, ANA xx 一 2a, 即 弹 体 干扰 使 得 机 驾 升 力 增加 一 倍 。 
对 于 低速 大 展 弦 比 直 机 辟 , 弹 体 半径 相对 于 翼 展 很 小 : z>> R, ,这 时 在 远离 弹 体 的 位 置 影 
响 很 小 ce 一 xz; 综 合 弹 体 附 近 迎 角 引 起 的 机 可 升 力 增 量 和 机 杜 隐 没 在 弹 体内 部 那 部 分 面 
积 产 生 的 升力 ,工程 估算 中 ,对 于 大 展 弦 比 直 机 咽 的 翼 身 组 合体 ,直接 采用 包括 弹 体内 部 
面积 的 毛 机 辟 的 升力 来 近似 弹 体 干扰 情况 下 机 可 的 升力 。 

下 面 ,不 考虑 弹 体 对 机 辟 的 干扰 ,分 析 机 要 存 在 时 弹 体 绕 流 变化 。 如 图 10.3, 对 于 亚 
声速 流动 , 薄 回 绕 流 可 以 用 附着 涡 和 自由 涡 代替 ,自由 涡 对 流 场 产生 下 洗 效 应 ,但 是 附着 
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涡 在 机 器 前 方 引起 上 洗 效 应 ,在 机 器 后 方 引起 下 洗 效 应 ,总 的 效果 是 对 升力 影响 不 大 ;但 
是 对 俯仰 力矩 特性 有 干扰 ;对 于 超声 速 流动 ,对 机 辟 前 方 的 弹 体 不 产生 影响 ,不 存在 附着 
涡 引起 的 上 洗 效应 ,只 有 在 机 咽 后 方 引起 下 洗 效 应 ,总 的 效果 是 产生 很 小 的 负 升 为 ,对 信 
仰 力矩 特性 的 于 扰 比 亚 声速 流动 更 严重 。 前 面 细 长 体 理论 推导 出 ,在 小 迎 角 范 围 单 独 贺 
柱 段 弹 体 不 产生 升力 ,但 是 在 咽 身 组 合体 中 也 要 产生 升力 。 





杰 根 影响 区 ”器 梢 影响 区 





图 10.3 ”机构 对 弹 体 的 干扰 
以 上 讨论 中 没有 考虑 弹 体 和 机 权 之 间 相 互 的 影响 ,因此 仅仅 能 定性 说 明 于 扰 引 起 气 
动力 的 变化 趋势 。 
目前 ,在 线 化 速 势 度 理论 中 ,对 于 翼 身 组 合体 的 气动 力 相互 干扰 影响 量 的 预测 方法 主 
要 有 基于 有 限 基 本 解 的 格子 法 和 基于 细 长 体 理论 的 干扰 因子 法 。 


810.2 布置 有 限 基 本 解 的 格子 法 


人 


无 粘 、 定 常 、 等 炉 无 旋 条 件 下 ,采用 小 扰动 假设 1v,1,1v,1,1v,1<u。 ,根据 量 纲 分 析 ， 
得 到 飞行 马赫 数 11 - Ma l= 0(1) 量 级 ， 描述 小 迎 角 飞行 条 件 下 翼 身 组 合体 绕 流 的 小 扰动 
速度 势 的 线 化 方程 : 


2 2 I 
(- M.S p + 32 -0 (10.3) 


在 未 扰动 区 :gp =0; 在 物 面 边界 条 件 :V.n =0; 对 于 亚 声 速 机 咽 在 后 缘 还 需要 增加 Kutta — 
Joukowski 条 件 ; 弹 体 必须 是 尖 头 的 。 ` 
根据 数理 方程 理论 ,给 定 边界 条 件 , 可 以 得 到 咽 身 组 合体 的 小 扰动 速度 势 ;从 而 求 出 
器 身 组 合体 的 气动 力 特性 ,实际 应 用 中 难以 找到 解析 解 , 经 常 采用 布置 有 限 基 本 解 的 格子 
法 ,通过 计算 的 方法 得 到 惨 身 组 合体 的 小 扰动 速度 势 近 似 解 。 
应 用 格子 法 求解 咽 身 组 合体 的 小 扰动 速度 势 时 ,与 前 面 介 绍 的 机 姻 绕 流 的 格子 法 相 
似 。 首 先 , 把 连续 的 咽 身 组 合体 表面 离散 为 有 限 个 数 的 网 格 ,离散 过 程 中 要 注意 在 两 个 部 
件 相 接 处 的 网 格 协 调 ,处 理 不 好 会 增 大 所 建立 的 线性 代数 方程 组 的 奇 性 。 然 后 ,在 网 格 上 
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分 布 强度 为 常数 的 基本 解 ;一 般 在 惨 身 组 合体 中 的 升力 部 件 ,如 机 咽 和 尾翼 ,布置 马蹄 涡 、 
识 环 和 侦 极 子 等 有 限 基 本 和解 ; 非 升 力 部 件 , 如 弹 体 或 机 器 厚度 问题 布置 源 汇 。 最 后 ,在 器 
身 组 合体 表面 设置 控制 点 ,一 般 取 网 格 内 部 点 ,在 控制 点 上 满足 边界 条 件 , 建立 线 性 方程 
组 解 得 基本 解 强 度 分 布 。 为 减少 计算 工作 量 和 所 需 的 存储 量 ,经 常 把 机 姻 和 弹 身分 开 用 
迭代 法 求解 , 先 计算 单独 机 可 基 本 解 强度 分 布 及 其 在 弹 身 控制 点 上 所 诱 起 的 法 向 速度 ,在 
弹 身边 界 条 件 方程 组 的 自由 项 上 附加 这 一 法 向 速度 , 解 得 弹 身上 基本 解 强度 分 布 ;然后 建 
立 存 在 弹 身 时 机 如 边界 条 件 方程 组 的 自由 项 时 ,考虑 弹 身上 基本 解 强度 的 影响 。 

如 图 10.4, 对 于 薄 机 辟 大 多 数 情况 下 不 考虑 厚度 问题 ,在 线 化 平面 或 者 机 辟 实际 中 
弧 面 上 布置 马蹄 涡 ,控制 点 取 为 网 格 3/4 弦 线 的 中 点 。 应 用 格子 法 处 理 弹 身 问题 比较 复 
杂 , 对 于 中 单 加 布局 ,首先 需要 转化 为 模 截 面积 分 布 与 真实 弹 身 相同 的 当量 旋 成 体 ,然后 
轴线 上 等 距 布 置 轴 向 偶 极 子 模拟 横向 流 问 题 和 弹 身 厚 度 ;对 于 其 他 布局 ,除了 在 弹 身 表面 
布置 涡 环 ,在 弹 身 内 部 分 布 马蹄 涡 系 的 镜像 涡 系 才能 抵消 机 棕 涡 的 扰动 ,使 弹 身 表面 满足 
边界 条 件 。 由 于 弹 身 与 机 辟 连 接 曲线 变化 不 连续 , 因此 求解 在 后 缘 处 布置 自由 尾 涡 可 控 
制 偏转 的 马蹄 涡 , 保 证 流动 的 库 塔 条 件 。 





(图 中 : X 代表 机 身 表面 的 控制 点 , 8 代表 偶 极 子 ) 


图 10.4 翼 身 组 合体 的 格子 法 


810.3 细 长 旋 成 体 线 化 理论 


对 于 由 小 展 弦 比 剖面 为 对 称 要 型 的 中 单薄 慨 、 无 安装 角 、 细 长 旋 成 体 组 成 的 \ 中 单 必 
布局 的 要 身 组 合体 的 绕 流 ,小 扰动 速 势 线性 方程 为 式 (10.3) ,在 弹 体 坐标 系 下 物 面 边 界 条 
件 为 : 

在 平板 要 上 下 表面 ， 

_ æ 
“= 动 





o | = — usa 


y=0 


在 旋 成 体 表面 : 


Ə 
Əy 


在 迎 角 为 零 条 件 下 ESTERY HARRI AIE, RIAA HR In] gt la] 

题 就 是 单独 细 长 旋 成 体 的 轴 向 流 问 题 , 可 以 采用 第 八 章 方法 分 析 ; 由 于 细 长 旋 成 体 轴 向 流 

问题 不 产生 升力 ,预测 阻力 时 没有 考虑 粘性 作用 , 因此 推导 出 的 结论 还 需要 修正 ,有 关内 
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容 可 以 相关 参考 文献 ,这 里 不 深入 讨论 。 
对 于 横向 流 问题 p: = ç - gi ,如 果 弹 器 和 弹 体 结合 部 分 为 圆柱 , 物 面 边界 条 件 为 : 
0 -usa m r = — u, acos0 
相当 于 uoa WATER RS KI E BBB PLSI, TAKERE, 由 于 三 维 效应 , 流 
向 扰动 速度 是 比 其 他 两 个 方向 扰动 速度 更 小 的 量 1v, 1 <<1v,1,1w1 "因此 里 身 组 合体 模 向 
流 问 题 可 以 退化 为 也 满足 y — z 平面 内 的 Laplace 方程 。 

1 为 中 单 经 布局 组 合体 的 展 长 , R 圆柱 半径 ,! - 2R, 是 无 穷 薄 平板 弹 翼 外 露 展 长 。 
根据 复 变 函 数理 论 ,在 y - z 二 维 平面 内 ,可 以 找到 圆 ,无 穷 薄 平 板 和 要 身 组 合体 横 截 面 
之 间 的 保 角 变换 解析 表达 式 , 通 过 均匀 流 过 贺 的 速度 势 , 求 出 无 穷 薄 平板 和 翼 身 组 合体 横 
截面 的 速度 势 , 然 后 求 出 流 场 速度 ,根据 Bemoulli 方 程 可 以 得 到 无 穷 落 平 板 和 翼 身 组 合体 
横 截面 的 法 向 力 : 


y= SEC- 2R) (10.4) 
1 I+2R,) (1 -2R,) 
Yy- a = > 0 ° sa 228.) (1 -2R.). (10.5) 


#EB0 r 82 sk k= 88 ,在 很 小 的 迎 角 下 就 发 生 从 顶点 开始 的 流动 分 离 ,形成 
前 缘 脱 体 涡 , 线 化 理论 不 再 适用 ,根据 以 上 公式 预测 得 到 的 法 向 力 有 较 大 的 偏差 。 对 于 小 
展 弦 比 三 角 咽 , 除 本 节 介 绍 的 细 长 体 理论 外 ,还 有 其 他 更 为 准确 的 预测 方法 ,例如 介绍 过 
前 缘 吸 力 模型 可 以 得 到 与 实验 较为 符合 的 结果 ,因此 在 实际 工程 应 用 中 采用 部 件 组 拆 法 ， 
通过 对 单独 机 咽 进 行 修正 得 到 翼 身 组 合体 的 气动 力 , 翼 身 组 合体 与 单独 机 回升 力 的 比值 
Km 称 为 干扰 因子 。 

干扰 因子 可 以 通过 实验 、 数 值 模拟 和 理论 求 出 。 对 于 由 小 展 孩 比 . 单 湾 概 、 无 安装 角 、 
细 长 旋 成 体 组 成 的 翼 身 组 合体 的 绕 流 ,在 小 迎 角 条 件 下 ,升力 近似 等 于 法 向 力 ,根据 本 节 
细 长 体 线 化 理论 推导 出 的 翼 身 组 合体 与 单独 机 咽 法 向 力 式 (10.4) 和 (10.5) ,得 到 干扰 因 


子 的 解析 表达 式 : 
Yy- B. 2 2 
Km =t (144e) = [i+ 22) (10.6) 
由 于 本 书 中 不 涉及 复 变 函数 相关 知识 ,以 上 内 容 推 导 过 程 详 见 文献 [1]。 
在 文献 [2] 中 对 以 上 圆 截面 形状 的 细 长 弹 体 和 中 单 翼 布局 进行 拓展 ,给 出 椭圆 截面 细 
长 弹 体 和 中 单 翼 布局 、 小 展 弦 比 惨 构 成 的 翼 身 组 合体 的 干扰 因子 解析 表达 式 : 
(Ki), = H( Kx) (10.7) 











2e 
AF, ab DIA 88 BLR OEC EE. 为 毛 弹 器 展 长 ,( Kw, )。 为 当量 圆 截面 弹 体 中 
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单 要 组 合体 的 弹 体 弹 翼 干 扰 系 数 , 即 (10. 6) 式 ， 当量 圆 截 面 弹 体 的 半径 取 椭圆 截面 弹 体 在 
翼 展 方向 上 的 模 轴 长 :.R, = a。 


810.4 非 圆 截 面 极 细 长 体 线 化 理论 


原则 上 ,对 于 非 中 单 娶 布局 \ 非 圆 截面 的 细 长 弹 体 也 可 以 采用 保 角 变换 方法 求 出 干扰 
因子 ,但 是 到 目前 为 止 很 少 得 到 这 种 变换 关系 式 。 因 此 ,在 工程 应 用 中 ,有 部 分 研究 人 员 
直接 通过 实验 数据 整理 拟 合 和 计算 流体 力学 手段 来 确定 干扰 因子 ,这 样 得 到 的 干扰 因子 
仅仅 是 用 于 所 研究 特定 弹 体 截面 形状 布局 ,缺乏 普 适 性 。 这 些 方法 失去 了 部 件 空气 动力 
学 理论 模型 要 求 的 迅速 \ 花 钱 少 、 易 于 应 用 的 优势 。 

在 上 一 章 推导 出 了 任意 截面 细 长 弹 体 法 向 载荷 与 当地 截面 形状 系数 之 间 的 关系 ,并 
且 给 出 任意 截面 形状 系数 估算 方法 。 如 果 采 用 长 宽 比 很 大 的 矩形 截面 来 近似 平板 咽 , 通 
过 计算 矩形 截面 的 形状 系数 4z ,可 以 求 出 平板 性 的 法 向 力 系 数 : 
2a4> 
,= 一 人 (10.8) 

取 如 图 10.5 所 示 展 长 1 = 2, 厚 度 比 c/1 =0.5% ~ 10% 的 矩形 截面 形状 系数 进行 了 计 
算 ; 计 算 结果 表明 : 随 着 翼 相 对 厚度 的 减 小 而 逐渐 趋 于 x, 当 所 取 鳞 片 数 m 二 300 时 ,所 得 形 
状 系数 与 鳞片 数 基本 无 关 。 如 果 参 考 面 积 取 为 $= 尸 ,根据 矩形 截面 形状 系数 得 到 的 平 
板 咽 法 向 力 系 数 逐 渐 趋 于 : C, = ra/2, 与 文献 [1] 中 根据 复 变 函 数理 论 得 到 的 结论 完全 
一 致 








图 10.5 鳞片 法 求 平板 截面 形状 系数 示意 图 


上 述 研 究 为 高 效 确定 器 身 组 合体 干扰 因子 提供 了 一 种 新 的 途径 。 对 于 任意 截面 弹 
体 、 薄 平板 器 组 成 的 符合 极 细 长 体 流动 特征 的 翼 组 合体 ,在 小 迎 角 情 况 下 , 咽 身 组 合体 的 
横向 流 问题 可 以 看 作 是 一 个 特殊 的 任意 截面 弹 体 的 横向 流 问题 ,用 长 宽 比 大 于 10 的 矩形 
截面 代替 薄 平 板 弹 器, 和 和 弹 体 截面 相交 以 后 ,外 边 轮 廊 线 相连 形成 一 个 单 连通 域 ,采用 上 
一 章 的 计算 方法 求解 这 一 单 连 通 域 的 截面 形状 系数 ,可 以 得 到 细 长 体 权 组 合体 的 法 向 力 
系数 : 
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2an y 








Cy = (10.9) 
Ng S 
按照 干扰 因子 的 定义 ,可 以 得 到 任意 截面 形状 系数 表达 的 于 扰 因 子 Ke: | 
Anp I! E | 
Kya = Az, ， f 可 (10.10) 


HANCA 36 T BS Bak Br 38 Pe dp THAE. ARRE 10.6 R, #4 
29 R, = 1, ë TS nj ZE, E LIC WE 322 HERRER EMEEK I; c/l = 8:4% , 鳞片 数 
m>400, 干扰 因子 计算 结果 与 理论 模型 的 公式 (10.6) 的 比较 如 图 10.7 所 示 ,符合 较 好 ， 
表明 计算 方法 具有 较 好 的 预测 精度 。 





一 一 细 长 体 理论 


—@— c/a=8.40% 










0. 
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 Í 


图 10.6 ARERR HARA AARE 图 10.7 干扰 系数 计算 值 与 细 长 体 理论 值 比较 


对 椭圆 截面 弹 体 弹 惨 组 合体 干扰 因子 计算 和 文献 [2] 中 理论 模型 公式 (10.7) 比较 见 
图 10.8 所 示 ,进一步 证 明 本 文 计 算 方 法 与 已 有 理论 相 一 致 。 






点 一 一 计算 值 
线 一 一 细 长 体 理论 值 





01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 


椭圆 截面 弹 体 中 单 翼 组 合体 翼 体 干扰 系数 计算 值 与 细 长 体 理论 值 
(DD 为 弹 体 凤 展 方向 轴 , 工 为 毛 翼 展 长 ,椭圆 截面 椭圆 度 分 别 为 
2.0,1.5,1.0,0:75,0.5, 翼 相对 厚度 取 8.4% ) 
图 10.8 ”椭圆 截面 弹 体 中 单 翼 组 合体 器 体 干 扰 系 数 计算 值 与 细 长 体 理 论 值 比较 


从 建立 过 程 看 ,本 文 基于 该 截面 形状 系数 求解 干扰 因子 的 方法 ,不 但 适合 于 中 单 惨 布 
局 ,也 适合 于 十 字形 和 x 形 等 其 他 布局 形式 可 为 任意 截面 导弹 空气 动力 初步 估算 提供 因 
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子 。 非 圆 截面 弹 体 弹 器 组 合体 的 研究 文献 很 少 。 从 已 有 的 少量 数据 比较 看 ,采用 本 文 方 
法 估算 非 圆 截 面 弹 体 的 器 身 组 合体 干扰 因子 ,与 其 他 方法 得 到 的 结果 非常 接近 ,具有 较 好 
的 预 估 精 度 。 图 10.9 是 倒 角 圆 半径 为 边 长 的 0.25 售 的 正方 形 截面 弹 体 、 小 展 弦 比 三 角 
翼 \、 中 单 渗 布 局 的 组 合体 ,本 文 方法 计算 干扰 因子 和 国外 文献 风 洞 实验 、EULER 方程 数值 
模拟 结果 的 比较 。 图 10.10 是 正方 形 和 长 宽 比 为 2 的 长 方形 截面 弹 体 和 x 形 小 展 弦 比 三 
角 翼 布局 的 组 合体 ,本 文 方法 计算 和 干扰 因子 和 国外 文献 风 洞 实验 的 比较 。 


= A 一 等 效 圆 截 面 细 长 体 理论 值 
3.5 " " 文献 值 


x 计算 值 





正方 形 截面 十 字形 回 组 合体 既 体 干扰 系数 计算 值 和 文献 值 呈 比较 ( 倒 
角 圆 半径 为 边 长 的 0.25 倍 , 为 毛 翼 展 长 ,了 为 正方 形 边 长 ) 


图 10.9 正方 形 截面 干扰 系数 计算 值 和 文献 值 比较 


Kp 
淄 相 对 厚度 为 8% 3.5 4 一 文献 值 


š — ` - 
“Eq. 3 HES ORABSHEUE 9%) 





图 10.10 EDE GEJESRIN Fi R SH 8 n 88 E 


以 上 推导 并 提出 了 计算 任意 截面 弹 体 和 任意 弹 翼 布局 的 组 合体 干扰 系数 的 工程 计算 
方法 ,该 方法 简单 方便 ,迅速 ,只 需求 解 单独 弹 体 . 单 独 弹 翼 和 弹 体 弹 翼 组 合体 的 截面 形 
状 系数 ,而 不 需 对 导弹 流 场 进行 数 值 计算 ,计算 结果 无 论 和 理论 解析 解 (对 于 圆 和 椭圆 截 
I) ,还 是 和 数值 解 (对 于 正方 形 和 长 方形 截面 ) 都 符合 得 较 好 ,该 方法 可 用 于 工程 估算 。 


1 1 
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810.5 部 件 组 拆 法 


部 件 组 拆 法 : 弹 体 弹 必 尾 要 组 合体 的 升力 及 俯仰 力矩 值 可 由 单独 部 件 的 升力 及 俯仰 
力矩 值 之 和 再 加 上 各 部 件 之 间 的 干扰 量 。 在 这 些 王 扰 量 中 , 弹 体 弹 翼 间 的 干扰 (或 弹 体 尾 
咽 间 的 干扰 ) 用 干扰 因子 方法 计算 , 弹 翼 尾 咽 间 的 于 扰 ( 或 称 为 下 洗 干扰 ) 用 线 化 理论 及 细 
长 体 理 论 计算 。 

特别 需要 指出 的 是 ,在 以 上 两 节 介绍 确定 干扰 因子 的 方法 中 , 均 假 设 回身 组 合 部 分 中 
弹 体 的 截面 面积 保持 不 变 ,这 部 分 弹 体 不 产生 升力 ,根据 干扰 因子 确定 的 器 身 组 合体 升力 
仅仅 包含 组 合 部 分 中 弹 体 的 作用 ,不 是 整个 弹 体 的 气动 力 贡 献 。 


§ 10.5.1 细 长 翼 身 组 合体 


如 图 10.11 示意 ,由 小 展 弦 比 弹 惨 、 细 长 体 构成 的 组 合体 。 单 独 弹 体 的 升力 系数 为 
C,, ,主要 由 头 部 和 尾部 产生 ;单独 外 馈 弹 丑 的 升力 系数 为 C, ,面积 为 Sw; 部 件 组 拆 法 


得 到 的 组 合体 升力 系数 为 : | 
Crp = Cr a + Km" c, = (10.11) 
参考 面积 为 弹 体 横 截 面 面 积 Se, FIR arb 表示 弹 体 截面 任意 外 形 。 


Cun nn 





图 10.11 部 件 组 拆 法 示意 图 
KR fF 点 部 件 组 拆 法 得 到 组 合体 俯仰 力矩 系数 为 : 


“mgg T TER, arb Paw 


这 里 成 ， 是 必 身 组 合 段 上 所 产生 升力 的 相对 了 下体 从 类 的 压力 中 心 位 置 ， 求解 方法 参见 


Ppw 


上 一 章 非 圆 截面 弹 体 和 上 一 节 要 身 组 合体 内 容 。 


„4 
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文献 [3] 中 ,对头 部 长 细 比 A, = 已 /Sr=1.5、 全 弹 长 细 比 4 =6.5 具 有 相同 最 大 
BEREARI ICA O AT giu EARTE AE A E TAA 

。=0.75 和 迎 角 a < 14° 参 数 范围 内 进行 了 实验 研究 。 和 矩形 截面 宽 高 比值 为 alb = 
1.825 ,矩形 截面 和 正方 形 截面 带 有 半径 为 r = 0.12 倒 角 圆 。 弹 器 平 面 形状 是 切 尖 三 角 
形 , 外 露 弹 翼 的 展 纺 比 为 2.46, 梢 根 比 为 0.1, 前 缘 后 掠 角 为 S3"。 前 面 对 单 独 弹 体 法 向 力 
系数 和 干扰 因子 进行 预测 方法 计算 结果 和 实验 数据 的 比较 ,下 面 给 出 组 合体 升力 系数 和 
俯仰 力矩 系数 的 比较 。 ` 


5 C, 





0 
0 2 4 6 8 10 12 14 16 0 2 4 6 8 10 12 14 16 


图 10.12 组 合体 升力 系数 和 俯仰 力 矩 系数 预 估 值 和 文献 值 比较 
可 以 看 出 ,除了 长 方形 截面 存在 一 定 的 偏差 ,其 余 外 形 的 估算 值 和 实验 值 相符 较 好 。 


8$ 10.5.2 ” 非 小 展 弦 比 要 身 组 合体 


以 上 弹 体 弹 器 之 间 的 干扰 因子 Kw 是 根据 小 展 弦 比 注 咽 、 细 长 旋 成 体 组 成 的 经 身 组 
合体 绕 流 的 横向 流 问题 对 应 的 二 维 流动 建立 的 ,对 于 有 厚度 的 中 等 展 弦 比 机 枝 、 非 细 长 旋 
成 体 的 翼 身 组 合体 ,无 法 采用 横向 流 问题 得 到 较为 精确 的 单独 外 露 弹 翼 升力 系数 。 在 工 
程 设 计 中 ,在 不 能 采用 细 长 体 理论 得 到 的 单独 外 露 弹 权 升力 系数 的 情况 下 ,用 升力 线 、 升 
力 面 等 较为 精确 的 预测 值 ,或 者 直接 采用 风 涡 实验 数据 提供 单独 外 露 弹 翼 升力 系数 ,继续 
按照 以 上 干扰 因子 Km 求 翼 身 组 合体 的 升力 条 数 ,实际 应 用 表明 这 样 近似 处 理 可 行 。 

对 于 大 展 孩 比 1 > 5 翼 身 组 合体 的 升力 系数 直接 采用 “ 毛 机 票 ”的 升力 系数 作为 翼 身 
组 合体 的 升力 系数 。 


P Swa) ) ` 
Cry = "G R S, a (10.13) 


这 里 下 标 (&) 表 示 “ 毛 机 可 "的 参数 。 
§ 10.5.3 有 安装 角 的 干扰 因子 估算 方法 


一 般 工程 应 用 中 定义 弹 体 迎 角 飞行 器 迎 角 ， 以 上 讨论 了 弹 翼 相 对 于 弹 体 轴线 没有 安 
装 角 的 布局 。 如 果 飞 行 迎 角 为 a, 弹 器 迎 角 也 为 <, 这 种 情况 下 称 为 “ax” 情 况 ,干扰 因子 
记 为 Km Kao WMR ARIN TARAMA KEA 5 关 0, 这 时 即使 飞行 迎 角 a = 0， 弹壳 
也 有 迎 角 9 ,这 种 情况 称 “30 "情况 ,干扰 因子 记 为 Koo 
在 文献 [1] 中 给 出 中 单 权 布 局 的 Ko 估 笋 方法 。 实际 上 也 可 以 采用 前 面 介绍 的 求解 
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细 长 翼 身 组 合体 Kw 的 方法 来 估算 。 例 如 ,对 于 圆 截面 弹 体 , 取 弹 器 平面 为 参考 , 弹 体 截 
面 投影 到 与 弹 咽 平面 垂直 的 平面 上 为 椭圆 形状 ,可 以 求 出 对 应 的 干扰 因子 ,看 作 是 原来 问 
题 在 “80” 情况 下 的 干扰 因子 Koo 


§10.5.4 尾 收 干扰 因子 估算 方法 


根据 部 件 组 拆 法 思想 ,首先 求 出 单独 尾 咽 的 气动 力 , 然 后 在 此 基础 上 ,尾翼 与 弹 体 组 
合 以 后 要 进行 干扰 量 的 修正 ,采用 的 方法 与 上 一 节 完 全 相同 ; 除 此 以 外 ,由 于 上游 机 器 对 
尾翼 还 有 干扰 ,因此 需要 进一步 的 修正 。 

实验 观察 表明 , 当 一 个 弹 体 一 弹 咽 一 尾翼 组 合体 飞行 时 , 自 弹 翼 后 缘 拖 出 涡 面 ,并 在 
距 弹 距 一 定 的 距离 后 , 涡 面 卷 成 一 个 集中 的 旋涡 ,因此 下 游 的 尾 姻 处 于 集中 旋涡 区 域 而 受 
到 明显 的 影响 ,使 流向 平 尾 的 气流 方向 改变 ;另外 ,由 于 上 游 弹 体 弹 翼 对 自由 来 流 有 阻 滞 
作用 ,到 达 平 尾 处 的 速度 有 所 降低 。 

工程 上 采用 减少 动 压 的 方法 处 理 弹 翼 和 弹 体 对 气流 的 阻 滞 , 平 尾 处 的 当地 动 压 头 和 
当地 马赫 数 按 如 下 工程 经 验 公式 修正 : 

Ir “| (10.14) 
AP, k, AF EIEk 与 来 流动 压 头 之 比 , 称 为 平 尾 处 速度 阻 洁 系 数 。 应 用 中 k, 主要 
根据 工程 经 验 确定 : 

(1) 当 尾翼 平面 处 于 弹 翼 平面 之 内 ， 即 飞行 器 的 弹 丹 尼 浪 采用 “ e+” “+e ”或 “x 
- x "型 布局 时 , 取 0.85; 

(2) 当 尾翼 平面 与 弹 辟 平 面 星 4$" 角 交叉 , EP KATARA EBR“ x +” = .x? 或 
“+，x ”型 布局 时 , 取 0.90; 

(3) 尾 波 平 面 与 弹 田 平面 平行 ,其 纵向 距离 超过 弹 体 半径 时 ,认为 平 尾 处 动 压 头 没有 ` 
损失 , 即 取 1.0。 

为 了 简化 计算 ,可 以 认为 弹 惨 于 扰 下 尾 层 的 升力 的 作用 点 依然 位 于 单独 尾翼 的 压力 
中 心 位 置 ;这 样 可 以 求 出 弹 体 一 弹 翼 一 尾 必 组 合体 的 俯仰 力矩 系数 。 

平 尾 处 气流 方向 改变 通过 上 游 翼 体 组 合体 的 诱导 速度 场 来 估算 。 平 尾 处 的 气流 有 效 
迎 角 ar 定义 为 : 

ar=a+ôr-€ (10.15) 
式 中 ,a 为 无 穷 远 处 来 流 相 对 于 弹 体 迎 角 , 6, HERRERA EAA), e 为 
平 尾 区 域 的 诱导 下 洗 角 。 

由 于 弹 咽 和 弹 体 对 尾 咽 都 有 干扰 ,干扰 量 与 飞行 器 的 气动 外 形 布局 之 间 的 影响 非常 
复杂 ,因此 准确 地 预测 下 洗 角 = 较为 困难 。 对 于 大 展 改 比 弹 咽 尾翼 平 面 处 于 弹 咽 平面 之 
内 的 弹 体 一 弹 翼 一 尾翼 组 合体 ,在 小 迎 角 线性 升 为 范围 内 ,下 洗 角 与 升力 系数 成 正比 ,可 
近似 认为 会 /au 仅 与 平 尾 位 置 有 关 , 建 立 了 一 些 工程 经 验 公 式 , 可 以 参考 相关 文献 [1]。 
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§ 10.6 部 件 组 拆 法 应 用 实例 


如 图 10.13 示意 ,巡航 导弹 以 其 突 防 能 力 强 ,命中 精度 高 .射程 远 、 机 动 灵 活 等 特点 ， 
已 经 成 为 对 纵深 重要 战略 目标 进行 精确 打击 的 主要 工具 。 常 规 巡 航 导 弹 都 采用 圆 截面 弹 
体 ,而 新 一 代 隐身 巡航 导弹 则 往往 选择 了 非 圆 截面 弹 体 :法 国 的 “远程 精确 投射 武器 ” 
(APTGD) ,英国 的 “风暴 前 兆 ” 隐 身 巡 航 导弹 ,美国 的 “联合 防区 外 发 射 武 器 ”(AGM - 154), 
都 采用 正方 形 或 近似 方形 截面 弹 体 ,弹头 头 部 采用 尖 头 棱锥 形 ;美国 的 “先进 巡航 导弹 ” 
(AGM - 129) 弹 体 则 采用 菱形 截面 弹 体 ; 法 国 研制 的 “ 阿 帕 奇 "(Apache) 导 弹 弹 体 采用 梯形 
截面 ;英国 的 巡航 导弹 奥 蒂 斯 (AUTIS) 采 用 和 矩形 截面 弹 体 ;美国 的 新 型 隐身 巡航 导弹 
TSSAM 从 侧面 看 像 平 行 四 边 形 ,从 下 面 看 则 像 矩 形 。 非 圆 截面 导弹 由 于 具有 良好 的 雷达 
隐身 特性 ,高 升 阻 比 ,适合 吸 气 式 导弹 布局 设计 ,便于 贮存 、 携 带 与 分 离 等 优点 ,已 成 为 世 
界 各 国 研制 新 型 巡航 导弹 时 十 分 重视 发 展 的 方向 。 





图 10.13 “ 战 戎 ?巡航 导弹 发 射 飞行 过 程 示意 图 
运用 本 书 前 面 提出 的 非 圆 截 面 导 弹 空气 动力 工程 估算 方法 ,对 如 图 10.14 示 意 的 巡 
航 导 弹 布 局 外 形 的 升力 系数 :俯仰 力矩 系数 和 相对 压力 中 心 进行 了 预 估 , 并 与 风 洞 实验 结 
果 作 了 比较 。 





图 10.14” 非 圆 截面 气动 布局 示意 图 
外 形 分 为 弹 体 、 弹 翼 和 尾翼 三 个 部 分 。 
弹 体 头 段 身段 和 尾 段 长 度 分 别 为 L, =0.5m Ly = 1.8m 和 Ly = 0.8m; 身段 采用 倒 
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角 圆 半径 R, = 0.05m 的 矩形 截面 , 宽 和 高 为 0.4m x 0.23m; 保持 倒 角 圆 半 径 不 变 ,矩形 鹤 
面 收缩 到 头 部 成 半球 形 Ry = 0.05m, 满足 未 制导 仪器 的 安装 ;尾部 阻力 在 总 阻力 中 占有 很 
大 比例 ,为 了 提高 升 阻 比 , 增 加 航程 , 弹 体 矩 形 截面 向 后 逐步 收缩 为 半径 = 0.085m |l 
形 发 动机 出 口 。 

KERZE ES 无 扭 . 无 上 反 的 长 直 梯形 弹 翼 ,1/4 弦 长 位 于 弹 体 全 长 的 60% 处 ; 毛 
弹 翼 的 展 长 Li =1.5m, RREZE b =0.18m, RRIEK b, = 0.15m; RA NACA0012。 

小 展 弦 比 \ 无 寇 无 扭 . 无 上 反 的 形 布局 后 掠 尾翼 ,后 缘 与 发 动机 出 口 平面 平 齐 , 毛 弹 
RKEK Ly = 0.91m, 前 缘 后 掠 角 : yo = 12.21°, 后 缘 后 掠 角 : y, = 0°; 要 型 也 为 NA- 
CA0012。 

以 上 气动 力 估 算 方 法 预测 精度 的 验证 试验 在 国防 科学 技术 大 学 KD - 03 低速 风 洞 中 
完成 。KD - 03 风 洞 为 闭口 直流 式 风 洞 ,实验 段 宽 、 高 和 长 度 尺寸 为 1.0mx 0.8m x 2.0m, 
实验 段 纵 向 平均 气流 偏 角 1Aa 1 <0.3°, 横 向 平均 气流 偏 角 1A81<0.2°, 风 速 范围 10 ~ 
55m/s, 本 次 实验 风速 为 35m/so 

实验 模型 完全 按 上 述 外 形 缩 比 制 作 ， 为 了 得 到 尽 可 能 大 的 雷诺 数 ， 模型 缩 比 定 为 
1:2.857。 模 型 采用 尾 支撑 ,内 式 六 分 力 应 变 天 平 轴 线 与 弹 体 矩 形 截 面 中 心 重 合 , 安 装 在 
弹 体 长 度 的 60% 处 ,天 平 的 根部 与 攻 角 机 构 相 联 , 可 以 调整 模型 的 姿态 ;实验 时 攻 角 变化 
范围 为 x = ~ $ ~ 11°, 角 度 间隔 为 22。 各 空气 动力 系数 参考 面积 取 弹 体 最 大 横 截 面 面 积 ， 
参考 长 度 取 弹 体 全 长 ,力矩 和 压力 中 心 位 置 参考 点 取 弹 体 头 部 。 

zee ”一 e 一 等 效 回 截面 弹 体 预 估 


” — 预 估 值 
E ”实验 值 







— 预 估 值 N 
图 ”实验 值 


( y O2 I 
4 6 8 101 -6 zei 2 4 6 8 l0 I2 
-0.4 -2 


图 10.15 单独 弹 体 升力 系数 预 估 值 和 实验 值 比较 


图 10.15 为 单独 弹 体 升 为 系数 预 估 值 和 实验 值 比较 ,图 10.16 为 弹 体 尾翼 组 合体 升 
力 系 数 预 估 值 和 实验 值 比较 ,图 10.17 为 弹 体 尾 必 弹 翼 组 合体 升力 系数 预 估 值 和 实验 值 
比较 。 从 图 中 可 以 看 出 ,对 于 组 合体 外 型 预 估 值 和 实验 值 较为 一 致 ,但 是 单独 弹 体 升力 预 
估 值 当 攻 角 大 于 8 时 , 偏 高 于 实验 值 ,这 主要 是 因为 本 文 提出 的 估算 方法 有 其 适用 范围， 
当 攻 角 增 大 时 ,不 能 对 非 线 性 升力 部 分 进行 预测 。 由 于 单独 弹 体 升力 在 组 合体 中 所 占 比 
重 较 小 ,并 不 影响 组 合体 升力 系数 的 预 估 精 度 。 

图 10.18 为 单独 弹 体 俯仰 力矩 系数 预 估 值 和 实验 值 比较 ,图 10.19 为 弹 体 尾 翼 组 合 
体 俯仰 力矩 系数 预 估 值 和 实验 值 比较 ,图 10.20 为 弹 体 尾 必 弹 要 组 合体 俯仰 力矩 系数 预 
估 值 和 实验 值 比较 。 弹 体 和 尾 必 及 弹 翼 的 组 合体 俯仰 力矩 预 估 值 和 实验 值 符合 较 好 ; 单 
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E 10.17 弹 体 一 尾 器 一 弹 咽 组 合体 升力 系数 预 估 值 和 实验 值 比较 
独 弹 体 俯 仰 力矩 预 估 值 和 实验 值 有 较 大 的 差别 ,俯仰 力矩 系数 随 攻 角 的 增 大 应 增 大 ,而 实 
验 结果 是 当 攻 角 大 于 8° 时 为 负 值 ,除了 本 文 提 出 的 估算 方法 大 攻 角 时 不 能 对 非 线性 升力 
部 分 进行 预测 这 一 原因 ,还 有 天 平 力矩 量程 不 适合 带 来 测量 误差 的 因素 。 
从 上 述 分 析 可 以 得 出 如 下 结论 :可 以 运用 本 文 提出 的 非 圆 截 面 导弹 空气 动力 工程 估 
算 方法 代替 吹风 实验 对 巡航 导弹 模型 进行 空气 动力 特性 的 预 信 , 为 巡航 导弹 概念 设计 和 
初步 设计 快速 提供 所 需 空气 动力 数据 , 预 估 结 果 具 有 一 定 的 精度 。 


03r C 





`. ETO 单独 弹 体 俯仰 力矩 系数 预知 值 和 实验 值 比 较 
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图 10.19 弹 体 一 尾 贾 组 合体 俯仰 力矩 系数 预 估 值 和 实验 值 比较 





图 10.20 弹 体 一 尾翼 一 弹 翼 组 合体 俯 伸 力矩 系数 预 估 值 和 实验 值 比较 


189 


附录 ”截面 形状 系数 计算 程序 


C++ 语言 源 程 序 : 

# include “stdlib. h” 

# include "stdio. h” 

# include “math. b” 

int agaus( double [ ]., double [ ] ,int n); 

double flrgs( double x1 , double x2, double x3 , double a , double b, double eps); 
double flrgsf( double xl , double x2, double x3, double x4); 

double f _ ał1(double * x, double x y, int num) 


| 
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double j = 3.1415926; 
double length[ 2500] ,length1[2500]; 
double Xarray[ 2500] , Yarray[2500] , X1array[2500], Ylarray[ 2500]; 
double Carray[ 2500], Sarray[2500]; 
double V[ 2500]; 
double 0[ 2500] , temp; 
double result = 0.0; 
double * A; 
A = (double * )malloc( num * num * sizeof( double) ) ; 
for(int iii = 0; iii < num; iii + +) 
| 
Xarray[ iii] = x[ii]; 
Yarrayl iii] = y[iii]; 
l 
for(int i9= 1;i9 < num;i9 + +) 
| 
length[ i9] = sqrt( (Xarray[ i9] — Xarray[ i9 — 1]) * (Xarray[ i9] ~ Xarray[ i9 — 1]) + 
(Yarray[i9] - Yarray[i9 — 1]) * (Yarray[ i9] - Yarray[ i9 — 1])); 
| 
length[0] = sqrt( (Xarray[0] ~ Xarray[num — 1]) * (Xarray[0] ~ Xaray[ nom — 1J) + 
(Yarray[0] - Yarray[num ~ 1]) * (Yamay[0] ~ Yarray[ num ~ 11)); 


附录 截面 形状 系数 计算 程序 





for (int ì2 = 1;i2 < num;i2 + +) 
| 
Xlarray[i2] = 0.5 * (Xarray[ i2] + Xarray[ i2- 1]); 
Ylarray[i2] =0.5 * (Yarray[i2] + Yarray[ i2 — 1]); 
| 
Xlarray[0] =0.5x (Xaray[0.] + Xarray[num - 1]); 
Ylarray[0] = 0.5 * ( Yarray[0] + Yarray[num — 1]); 
for (int i3 = 1;i3 < num;i3 + +) 
| 
CarrayL i3] = - (Yarray[ i3] - Yarray[ i3 - 1])/sqrt( (Xarray[i3] 
— Xarray[ i3 — 1]) * (Xarray[ i3] — Xarray[ i3 — 1]) + 
(Yarray[i3] - Yarray[i3 - 1]) * (Yarray[i3] - 
Yarray[i3 — 1])); 
Sarray[ i3] = (Xarray[i3] ~ Xarray[ i3 — 1])/sqrt( (Xarray[ i3] 
— Xarray[ i3 — 1]) * (Xarray[ i3] — Xarray[ i3 — 1]) + 
(Yarray[i3] - Yarray[i3 — 1]) * (Yarray[i3] - 
Yaray[i3 - 1])); 
| 
Carray[0] = ~ (Yarray[0] ~ Yarray[num — 1])/sqrt( (Xarray[ 0] 
— Xarray[ num ~ 1]) * (Xarray[0] ~ Xarray[ num -~ 1]) + 
(Yarray[0] ~ Yarray[ num - 1]) * (Yarray[0] ~ 
Yarray[ num ~ 1])); 
Sarray[0] = (Xarray[0] - Xarray[ num - 1])/sqrt( (Xarray[ 0] 
— Xarray[ num ~ 1]) * (Xarray[0] — Xarray[num ~ 1]) + 
(Yarray[0] - Yarray[ num- 1]) * (Yarray[0] ~ 
Yaray[L num ~ 1])); 
double Vy; 
for(int 4 = 0;i4 < num;i4 £ + ) 
| 
for(int h=0;h<num;h+ +) 
f 
if(h! = i4) 
l 
double x= (Xlarray[ i4] — Xlarray[h]) * Sarray[ h] - 
(Ylaray[i4] - Ylarray[h]) * Carray[h ] ; 
double y = ( Ylarray[ i4] — Ylarray[h]) x Sarray[ h ] + 
(Xlaray[i4] — Xtarray[h]) x Carray[ h]; 
double Vx = 1/(4,* j) * log( ((x + length[ h]/2) * (x + length 
191 


192 


飞行 器 部 件 空气 动力 学 





[h]/2) +y *.y)/ 
((x- length[h]/2) * (x —length[h]/2) +y * y)); 
if (y = 一 0) 


else 
Vy = 1/(2 > j) * (atan( (x + length[h ]/2)/y) — atan( (x — 
length[ h]/2)/y)); 
x (A + iá * num + h) = Vy% Carray[ h] % Carray[ i4] + Vy 
x Sarray[ h ] 
. x Sarray[ i4] + Vx * Sarray[ h] * Carray[ i4] 
y . — Vx * Carrayl h] * Sarray[ i4]; 
! 
| 


x (À + i4 * num + id) =0.5; 


V[ 4] = Carray[ i4]; 
| 
agaus( A,V,num); 
for(int j1 =0;j1 <num;jl + +) 
| 
result = 0.0; 
for(int j2 = 0;j2 <num;j2 + +) 
| 
if(j2! =j1) 
| 
double x= (Xlarray[51] -= Xlarray[j2]) * Sarray[ j2] — 
| (Ylarray[j1] ~ Ylarray[j2]) * Carray[ j2]; 
double y = ( Ylarray[ j1 ] — Ylarray[j2]) * Sarray[ j2] + 
(Xlarraylj1 ] = X1amay[j2]) * Carray[ j2]; 
double temp1 = V[ j2]; 
double temp2 = ~ length[ j2]/2; 
double temp3 = length[ j2]/2; 
-double eps = 0.000001; 
temp = flrgs(x,y, tempi , temp2 ,temp3 ， eps) ; 
result = result + temp; 


} 
Q[j1]= - (result + V[j1]/j* (Jength[ j1 ]/2 * log(length[ j1 ]/2) - 
length[j1]/2)) ; 


附录 截面 形状 系数 计算 程序 


} 
for(int il = 1;il < num;il + + ) - + 
I 
lengthl[il] = sqrt((Xlarray[i1] — Xlarray[il — 1]) * (Xlamay[i1] —Xlarray[il ~ 1]) + 
(Ylarray[il ] ~ Yo 1])* CYlamaykin — Ylarraylil ~ 1])); 
| 
length1[ 0] = sqrt( (Xlamayt0] - Xlarray[ num — aD * (Xlarray[0] - Xlarray 
[nm-1])+ 
(Ylaray[0] - Ylaray[ num -1])*¥ ° (Ylamay[0] — Ylamay[num = 1])); 
double R = 0.0; 
for(int j3 = 0;j3 < num — 3;) 
I i 
R=R+ (length1[j3 + 1] + length1 [53 + 2])/6 * (Q[j3] * Carray[j3] + 4 * 
QUj3+ 1] * Carray[j3 + 1] + Q[j3 + 2] 
* Carray[j3 + 2]); 
j3= j3 + 2; 
l 
R = R + (length1[ 0] + length1[ hum ~ 1T)16x + (Q[mum - 2] * Carray[num — 2] + 
4* Q[num- 1] * Carray[num — 1] + Q[0 ] | 
x Carray[ 0]); 
return R; 
| 
int agaus( double a[ ] , double bÍ ] ,int n) ` 
{ int * js,],k,i,j,is, p,q; 
double d,t; 
js= (int * )malloc(n * sizeof(int) ) ; 
l=1; 
for (k=0;k< =n-2;k+ +) 
{ d=0.0; 
for (i=k;i< =n-1;i+ +) 
for (j= k;j< =n-1;j+ +) 
{ t=fabs(a[i* n+j]); 
if (t>d) Í d=t; js[k] =j; is=i;} 
} | .- 
if (d+1.0= = 1.0) 1= 0; ' 
else ` ` 
{ if Gs[k]! =k) 
for (i=0;i< =n- l;i+ +) 
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{ p=ixn+k; q=i*n+js[k]; 
t=a[p]; alp] =a[a]; a[q] = t; 
| 
if (is! =k) ' 
' Í for (j=k;j< =n- 13j+ +) 
{p=kxn+j; q=is*n+j; 
t=alp]; alp] =alq]; alq] =t; 
l 
t=b[k}; blk] =b[is]; blis] = t; 


{ free(js); printf( “fiil Vn”); 
retum(0); 
| 
d=alkxn+k]; 
for (j=k+1;j< =n-1;j+ +) 
{p=kxn+j; alp] =a[p]/d; | 
b[k]=b[k]/d; | 
for (i=k+1;i< =n-1;i+ +) 
I for (j=k+1;j< =n-1;j+ +) 
{p=ixn+j; 
a[p]=a[p] -alixn+k]*alkx*n+j]; 
l. 
bli] =b[i]-ali*n+k]*b[k]; 
| 
| 


d=a[(n-1) *n+n-1]; 
if (fabs( d) +1.0==1.0) 


Í free(js); printf( “fail \ n”); 
retum(0); 


| 


bfn-1]=b[n-1]/d; 
for (i=n-2;i> =0;i- -) 


| t=0.0; 


for (j=i+1;j< =n-1;j+ +) 
t=t+alixn+j] *b[j]; t 
bli] = bli] ~ t; 


附录 截面 形状 系数 计算 程序 


| 
js[n—1] =n-1; 
for (k=n-1;k> =0;k- -) 
if (js[k]! =k) 
{ t=b[k]; b[k] =b[js[k]]; b[js[k]] = t;} 
free(js); - 
retum(1); ` 
| . 
double flrgsf( double xl , double x2, double x3, double x4) 
| 


double y; . ， 
y = x3/(4 * 3.1415926) x log( (x1 — x4) *:(x1.~ x4) +32 * x2); 
return y; ` 


| N . 
double flrgs( double x1 , double x2, double x3, double a, double b, double eps) 
Í int m,i,j; 
double s,p,ep,h,aa,bb,w,x, g; 
static double t[5] = Í ~ 0.9061798459, ~ 0.5384693101 ;0.0, 
0.5384693101 ,0. 9061798459} ; 
static double c[5] = {0. 2369268851 , 0. 4786286705 , 0. 5688888889 y 
0.4786286705,0.2369268851] ; 
m=1; 
h=b-a; s= fabs(0.001 * h); 
p=1.0e+35; ep= eps + 1.0; 
while ((ep > = eps) &&(fabs(h) > s)) 
| g=0.0; 
for (i= l1;i< =m;i+ +) 
{ aa=a+(i-1.0) *h; bb=a+i*h; 
w=0.0; f 
for (j=0;j< =4;j+ +) 
Í x= ((bb- aa) * t[j] + (bb + aa))/2.0; 
w= w + flrgsf(x1,x2,x3,x) * c[j]; 
l 
8=8+w; 
| 
g= g * h/2.0; 
ep = fabs(g — p)/(1.0 + fabs(g)); 
p=g; m=m+ 1; h= (b-a)/m; 
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return( g) ; 


// 计 算 圆 截面 形状 系数 举例 


void main( ) 


| 


| 


int num = 500;// 鳞 片 数 

double x[500];// 点 的 x 坐标 

double y[500];// 点 的 y 坐标 - 

double pi = 3.1415926; 

double r= 1.0;// 圆 截面 半径 

for(int i= 0;i < num;i + +) 

| 
xli] = r* cos( -2.0 * pi/num * i); 
yli] = -r* sin(— 2.0 * pi/num * i) ;. 

| 

double all = f-a11(y,x, num); 

cout<e-“ 半 径 为 1.0. 的 圆 截 面 形状 系数 为 '<all<endl; 


计算 结果 :半径 为 1.0 的 圆 截面 形状 系数 为 3.15018 
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